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ABSTRAKT 
Táto diplomová práca sa venuje návrhu podzvukového sacieho kanála k malému 
prúdovému motoru integrovaného do trupu obratného bezpilotného prostriedku. Je tu 
uvedených zopár typov používaných vstupných ústrojenstiev za účelom inšpirovať budúceho 
konštruktéra pri jeho tvorbe. Obsahom je tiež minimálne množstvo teórie týkajúcej sa prúdenia 
stlačiteľných tekutín a ďalších problémov predovšetkým spojených s prúdením v difúzoroch 
a ich možné riešenie. Pre praktické overenie vedomostí sa práca na jej konci venuje samotnému 
návrhu sacieho potrubia malého bezpilotného lietajúceho prostriedku. Boli navrhnuté dve  
riešenia avšak s rovnakou koncepciou: jeden sací otvoru na spodnej strane trupu v kombinácii 
s difúzorom v tvare S (S-duct). U druhého riešenia prebehla určitá forma optimalizácia týkajúca 
sa zmeny tvarov a osovej dĺžky kanála. Vďaka týmto zmenám vykazuje druhý návrh výrazne 
lepšie výsledky v podobe zmenšenia tlakových strát a distorzie celkového tlaku.  
 
Kľúčové slová 
sacie ústrojenstvo, sací kanál v tvare S, difúzor, CFD analýza, tlakové straty, distorzia 
tlakového poľa, účinnosť tlakovej premeny 
 
 
ABSTRACT 
This master thesis deals with design of a subsonic intake which is used to supply small 
jet engine integrate into the fuselage of agile small unmanned aerial vehicle (UAV). Some kinds 
of these intakes are listed in order to inspire and introduce future designers into this part of jet 
plane design. This thesis contains a small amount of theory about compressible flow, and 
necessary knowledge which are important to know before the very first attempt to design an 
intake. Two models were designed in order to prove that the theory listed in this thesis is useful 
and can be used as a guide in design process of subsonic intakes. Both designs have the same 
layout. S-duct design with one intake placed on the belly of fuselage was chosen. After CFD 
analysis of first model it was found that there are huge area with separated flow and vortex. 
Separated flow leads to big total pressure loss and pressure distortion. While designing the 
second model the emphasis was to avoid this vortex and improve flow conditions. This 
optimization was success and the second design have smaller pressure loss in compare to the 
first design. The difference is more than 50% at fly speed M=0,8. 
 
Key words 
intake, inlet, S-duct, diffuser, total pressure distortion, total pressure loss, pressure 
recovery, subsonic design, CFD analysis 
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Úvod 
Integrácia prúdových motorov do trupu lietadiel si spravidla vyžaduje použitie 
zakriveného sacieho kanála v tvare S (S-duct). Takto tvarovaný difúzor sacieho ústrojenstva je 
zdrojom indukovaného sekundárneho prúdenia a s ním spojených väčších tlakových strát 
a distorzie. 
Táto práca sa vo svojej rešeršnej časti snaží zachytiť dôležité aspekty ovplyvňujúce 
prúdenie zakriveným kanálom tvaru S. V prvých troch kapitolách sú uvedené požiadavky na 
sacie ústrojenstvo, stručný prehľad niektorých používaných typov vstupných otvorov, ich 
vhodnosť použitia a vplyv ich umiestnenia na celkové tlakové straty a distorziu. Ďalej sa táto 
časť venuje problematike prúdenia stlačiteľných tekutín. Okrajovo i tvorbe medznej vrstvy 
a hrúbke medznej vrstvy. Sú tu vysvetlené pojmi ako je účinnosť premeny tlaku (pressure 
recovery) a tlaková distorzia. V neposlednom rade sú uvedené spôsoby akými sa možno 
čiastočne obmedziť vznik sekundárneho prúdenia a obmedziť ho na minimum. 
Kapitola č.4 sa venuje  riešeniu validačnej úlohy vykonanej za účelom preukázania 
vhodnosti CFD metódy pre analýzu navrhnutých riešení v oblasti problematiky prúdenia. 
Zvyšok tejto práce je venovaný samotnému riešeniu sacieho kanála pre zadanú 
geometriu bezpilotného lietajúceho prostriedku. Boli navrhnuté dva modeli s rovnakým 
koncepčným usporiadaním. Rozdiel medzi modelmi je predovšetkým v tvare vstupného otvoru 
a osovej dĺžky kanála. Vďaka skúsenostiam nabraným pri návrhu a čiastočnej CFD analýzy 
prvého modelu sa podarilo určitými úpravami v návrhu dosiahnuť výrazné zníženie tlakových 
strát a tlakovej distorzie u druhého modelu. 
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1 Účel vstupného ústrojenstva 
K čomu slúži vstupné ústrojenstvo? Pre zásobovanie motora dostatočným množstvom 
vzduchu s požadovanými vlastnosťami. 
Požiadavky: 
 Premena kinetickej energie prúdu vzduchu na tlakovú energiu s čo možno najvyššou 
účinnosťou 
 Zaistiť rovnomerné tlakové pole a malú distorziu prúdu vzduchu v mieste pred 
motorom, požadovaná rýchlosť pred vstupom do motora je 𝑣𝑓 = 150 𝑎ž 200𝑚 ∗
𝑠−1 
 Zabrániť tvorbe ľadu 
 Chrániť pred vstupom cudzích častíc, ktoré rovnako ako ľad môžu vážne poškodiť 
motor alebo znížiť jeho životnosť 
 Malý vonkajší odpor, malé rozmery a malá hmotnosť sú tiež dôležité 
Vstupné ústrojenstvo sa delí na dve časti:  
 vonkajšie vstupné ústrojenstvo – býva zvyčajne časťou draku lietadla (ďalej 
vstupné ústrojenstvo) 
 vnútorné vstupné ústrojenstvo – súčasť motoru 
 
V tejto práci je pozornosť venované vonkajšiemu vstupnému ústrojenstvu.  
Vstupné ústrojenstvo je akýmsi prepojením medzi drakom lietadla a použitým 
motorom. Jeho tvar je ovplyvnený polohou motora, celkovou koncepciou a spôsobom využitia 
vnútorných priestorov konštrukcie. V prípade využitia niekoľkých motorov, ktoré sú 
usporiadané vedľa seba, každý z nich môže mať svoj vlastný vstup alebo jedno vstupné 
ústrojenstvo môže byť zdieľané, v tomto prípade sa zvyčajne stenou oddelia jednotlivé 
priestory tak aby nedochádzalo k ovplyvňovaniu motorov medzi sebou. 
Podľa dosahovaných rýchlostí lietadiel na ktorých sú vstupné ústrojenstvá použité sa 
tieto delia na  nadzvukové a podzvukové. Toto názvoslovie nie je celkom správne pretože 
podzvukové vstupné ústrojenstvá sa zvyčajne používajú až do rýchlosti M=1.4. [1] 
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2 Uvažované tipy vstupného ústrojenstva 
Tak ako sa lietadlá stávali dokonalejšími tak sa ich rýchlosť zvyšovala. Avšak ťah (sila 
ktorá tlačí lietadlo dopredu, umožňuje akceleráciu, umožňuje dosiahnuť požadovanú rýchlosť 
a taktiež zotrvať  v lete na tejto rýchlosti) vrtuľových pohonných jednotiek ktoré sa používali 
na všetkých lietadlách pred Druhov svetovou vojnou a tiež malých lietadiel súčasnosti je 
obmedzený. Ťah týchto pohonných jednotiek so vzrastajúcou rýchlosťou klesá a taktiež pretože 
vrtuľa môže pracovať iba pri rýchlostiach nižších ako je rýchlosť zvuku, tzv. subsonických 
rýchlostiach. Vedci a konštruktéri tej doby rýchlo pochopili, že zvyšovanie rýchlosti letu 
vrtuľou poháňaných lietadiel ďalej nebolo možné a bolo zrejmé, že musí byť vyvinutá nová 
pohonná jednotka, ktorá by zvyšovanie rýchlosti umožnila. Takýmito pohonnými jednotkami 
vyvinutými pre pohon rýchlych lietadiel a vzdušných striel boli: raketové, prúdové, pulzačné 
či náporové motory. Každý z týchto motorov okrem raketového, potrebuje vstupné potrubie pre 
zásobovanie motora kyslíkom obsiahnutým v atmosfére.  Bolo vyvinutých niekoľko typov 
vstupných ústroji, ktoré boli schopné viac či menej splniť požiadavky na ne kladené. Táto 
kapitola predstaví niektoré z nich. 
 
2.1 Vstupné sústavy pre podzvukové lietadlá 
Tieto ďalej možno rozdeliť podľa spôsobu umiestnenia motora do dvoch skupín: 
 Vstupné ústrojenstvá motorov umiestnených v gondolách prevažne pod 
krídlom lietadla. Najčastejšie použitie u dopravných a nákladných lietadiel 
(či už civilných alebo vojenských). U gondolového usporiadania ako má 
napríklad Airbus A218-100 Obrázok 2 alebo A-10 Thunderbold2 Obrázok 
1 má vzduch veľmi krátku a priamu cestu k motoru a premena tlaku 
(pressure recovery) je skoro 100% 
 Vstupné ústrojenstvá motorov integrovaných do trupu, krídla prípadne inej 
časti konštrukcie lietadla. Použitie väčšinou u bojových, stíhacích 
a cvičných vojenských lietadiel. Avšak toto riešenie je zložitejšie na design 
a to z viacerých dôvodnou (a) potrubie je dlhšie, obyčajne obsahuje ohyby 
a zmenu tvaru a (b) plochy lietadla pred vstupom do sacieho potrubia 
ovplyvňujú prúd vzduchu a to tak že ho spomaľujú prípadne sa na ňom 
môžu tvoriť víri [2]. 
 
                
 
 
 
 Obrázok 1 Inštalácia motora 
do gondoly slávneho bitevného 
lietadla A-10 Thunderbolt 2 
Obrázok 2 Airbus 218 – 100  [26] 
VUT FSI v Brne                               Optimalizovaný návrh                                     Letecký ústav 
 sacieho kanálu turbínového motoru  
 
7 
V Brne 13 – 14.06.2016  Michal Kubo 
 
2.2 Nosový/ vstup tipu Pitot 
Takmer všetky prúdové lietadlá prvej generácie boli vybavené nosovým vstupom 
vzduchu. Vstup vzduchu umiestnený v prednej časti lietadla sa zdal byť aerodynamicky veľmi 
efektívny. Je to preto, lebo nerozrušený prúd vzduchu prúdi priamo do vstupu, teda nie je 
ovplyvnený žiadnou inou časťou lietadla na ktorej by sa tvorila zbrzdená medzná vrstva a prúd 
vzduchu je rovnomerný. Taktiež sací kanál môže byť priami, nie je treba vytvárať zakrivenia 
alebo výrazné zmeny prierezových tvarov kanálu, ktoré sú ďalším zdrojom tlakových strát 
a distorzie. 
Ďalšou výhodou vstupného otvoru sacieho kanálu umiestneného v nosovej časti lietadla 
podľa [3] je to, že má menší aerodynamický odpor v porovnaní so vstupnými otvormi sacích 
kanálov umiestnených na bokoch trupu alebo v koreňových nábežných hrán krídla. V tomto 
dokumente [3] boli porovnávané tri tipy sacích kanálov (vstupy v nosovej časti trupu, vstupy 
umiestnené na bokoch trupu a v koreni krídla) s rozmermi približne toho istého modelu. 
Avšak vzhľadom k nutnosti využitia prednej časti trupu pre umiestnenie zbraní, 
munície, skenera radaru a iných zariadení a taktiež vzhľadom k skutočnosti, že veľký vnútorný 
objem trupu bol zabratý sacím kanálom sa od tohto typu sacieho ústrojenstva veľmi skoro 
upustilo. 
 
Obrázok 3 SAAB J-29 Tunan [4] 
 
2.3 Vstupy vzduchu umiestnené na bokoch trupu a v koreni krídla 
Takéto vstupy boli vyvíjané za účelom zvýšiť efektívnosť využitia objemu trupu. Ale 
prinieslo to so sebou určité ťažkosti. Jednou z nich je to, že k zabráneniu vstupu spomalenej 
medznej vrstvy museli byť použité určité konštrukčné úpravy. Jedným z takých riešení je 
použiť divertér – odstraňovač medznej vrstvy , ktorý je tvorený medzerou medzi stenou trupu 
a okrajom vstupného otvoru. Na odstránenie medznej vrstvy je do tejto medzery vložený klin, 
ktorý ju odkloní do strán. Druhým riešením je použiť tak zvaného bleed kanálu, jedná sa o otvor 
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na povrchu trupu tesne pred vstupom do sacieho ústrojenstva ktorý odvádza medznú vrstvou 
kanálom na iné miesto na povrchu konštrukcie v mieste s nižším tlakom tak aby táto medzná 
vrstva bola odsávaná. Ďalšou nevýhodou umiestnenia vstupov na boku trupu, prípadne v koreni 
krídla je, že vstup obyčajne nie je na jednej osy s motorom a preto musí byť použitý zakrivený 
sací kanál. Príklady lietadiel používajúcich zdvojené bočné vstupy sú na Obrázok 4 a Obrázok 
5. 
 
 
Obrázok 4 Bočnými vstupmi vzduchu sacieho ústrojenstva je vybavený tiež známi L-39 
Albatros 
 
 
Obrázok 5 Bočný vstup vzduchu stíhacieho lietadla Lockheed P-80Shooting Star 
 
2.4 NACA zapustené vstupy 
Na rozdiel od nosového a na boku umiestnených vstupov, „ponorený“ NACA vstup 
v podstate nepracuje s voľným nerozrušeným prúdom vzduchu. Existencia hrubej medznej 
vrstvy na povrchu na ktorom je umiestnený tento druh vstupu značne znižuje účinnosť tlakovej 
premeny. NACA zapustený vstup je znázornený na Obrázok 6 a Obrázok 7. 
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Jeho typickými prvkami sú: a) vstup je zapustený do základných obrysov trupu alebo 
krídla, z povrchu sa k nemu približuje dlhá jemne sklonená rampa, b) táto rampa je úzka na jej 
začiatku a postupne sa rozširuje smerom k vstupu, po boku je rampa ohraničená stenami 
s ostrými hranami. Vďaka týmto divergujúcim hranám sa vytvorí výr, ktorý čiastočne 
odstraňuje medznú vrstvu. Takže usporiadanie rampy a rozbiehavých stien funguje ako forma 
odstraňovača medznej vrstvy, znižuje sa vplyv skutočnej polohy vstupu na jeho výkony. Avšak 
Machovo číslo na začiatku rampy je spravidla vyššie ako nerozrušeného prúdu vzduchu, preto 
nie je takýto vstup vhodný pre nadzvukové rýchlosti a taktiež nie pre vysoké podzvukové 
rýchlosti, výnimkou môžu byť malé pomocné vstupy vzduchu. [2] [5] [6] 
 
 
Obrázok 6 NACA zapustený vstup vzduchu [2] 
 
Obrázok 7 Typická inštalácia zapusteného vstupu vzduchu prúdového lietadla [5] 
Radarom navádzaná a turbínovým motorom poháňaná strela AGM – 84 Harpoon určená 
najmä proti hladinovým plavidlám a pozemným cieľom. Je vybavená obdobou NACA 
zapusteného vstupu zabezpečujúceho vzduchu pre chod motoru Teledyne CAE J402-CA-400. 
Celkové usporiadanie sacieho kanála možno vidieť na Obrázok 8 a samotný vstup na Obrázok 
9. [7] 
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Obrázok 8 Motor a sací kanál streli AGM - 84 Harpoon [7] 
 
 
Obrázok 9 Vstup saciaho kanálu streli AGM - 84 Harpoon [7] 
 
2.5 Vstup bez odkloňovača medznej vrstvy – DSI (Diverterless 
Supersonic Intake) 
Celkový design vstupu vzduchu nazývaný Diverterless Supersonic Intake (DSI) sa 
presunul z konceptu k realite keď bol inštalovaný na bloku 30F-16 vo veľmi úspešnom 
demonštračnom programe. Modifikované lietadlo preukázalo zrovnateľné letové kvality 
s normálnou sériovou F-16 v rovnakých rozsahoch uhlov nábehu a uhlov vybočenia. 
Letové testy a CFD analýza ukázali, že tento design má niekoľko výhod v porovnaní 
s bežnými vstupmi vzduchu využívajúcimi oddeľovač medznej vrstvy. Tento typ vstupu 
vzduchu má menšiu hmotnosť pretože jeho konštrukcia nie je taká komplexná, neobsahuje 
žiadne pohyblivé časti a preto nevyžaduje toľko údržby a toto všetko šetrí výrobné 
a prevádzkové náklady. [8]  
DSI sa skladá z dopredu zošikmenej kapotáže vstupného otvoru a „hrče“ ktorú možno 
nazývať presnejším termínom: trojdimenzionálna kompresná plocha. Táto hrča v spolupráci 
s dopredu zošikmenou kapotážou vstupného otvoru vytvára rozloženie tlaku ktoré bráni 
medznej vrstve vstúpiť do sacieho ústroja až do rýchlosti Mach = 2. Najznámejším lietadlom 
vybaveným takýmto vstupom vzduchu je americký viacúčelový bojoví stroj F-35 Lightning2 
ako možno vidieť na Obrázok 10. 
Aj keď tento vstup bol vyvinutý pre nadzvukové stíhacie lietadlá , javí sa byť vhodným 
tiež pre rýchle podzvukové alebo okolo zvukové (transonické) lietadlá. Vyšetrenie jeho 
vlastností bolo napríklad prevedené v diplomovej práci Mariana Swenssona [9]. Autor tejto 
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práce navrhol niekoľko hrčí (trojdimenzionálnych kompresných plôch), pomocou CFD 
analyzoval každú samostatne (bez vstupu vzduchu) iba vo voľnom prúde a porovnal ktorý tvar 
je najúčinnejší pri odkláňaní medznej vrstvy, a potom vstup ako celok analyzoval pomocou 
CFD. Analyzoval taktiež samostatný vstup vzduchu bez trojdimenzionálnej kompresnej plochy 
alebo iného zariadenia na odklonenie medznej vrstvy. Výsledky ukázali, že vstup s hrčou mal 
väčšiu účinnosť tlakovej premeny (pressure recovery) ako vstup bez nej. Pre podzvukové 
rýchlosti bol rozdiel zanedbateľný a pre vysoké nadzvukové rýchlosti bol rozdiel 2%. Najväčší 
rozdiel bol zistený pre okolo zvukové rýchlosti a pre malé nadzvukové rýchlosti, kde bol rozdiel 
6%. 
 
 
Obrázok 10 F-35 Lightning 2 vybavený DSI 
2.6 Zdvojené sacie ústrojenstvo 
Takmer všetky jednomotorové lietadlá s integrálnou montážou motora v trupe, ktoré 
zároveň nevyužívajú nosový vstup vzduchu do sacieho ústrojenstva, spravidla využívajú 
zdvojené sacie potrubie vyvedené na bok trupu alebo do koreňov krídel. Jedná sa teda o pár 
sacích kanálov, ktoré zabezpečujú vzduch pre jeden motor. Takýto systém bol známi tým, že 
spôsoboval vibrácie, sprevádzané hlukom počas vysokej rýchlosti v strmhlavom lete alebo pri 
prudkom uzavretí priepuste motoru v horizontálnom lete. 
Testy v aerodynamických tuneloch ukázali, že ak dochádza k poklesu hmotnostného 
prietoku kanálom v dôsledku nutnosti ovládať ťah motora a tým aj prietok vzduchu, dôjde 
k dosiahnutiu kritického bodu a vyvinie sa nerovnomerné prúdenie v jednotlivých častiach 
zdvojeného potrubia. V jednom z nich začne prietok vzduch narastať zatiaľ čo v druhej časti 
potrubia prietok klesá, dokonca môže dôjsť k negatívnemu zmyslu prietoku vzduchu. Táto 
asymetria sa zvyčajne udrží až do nulového čistého prietoku, takže s výstupom uzavretým vteká 
do jednej časti potrubia značné množstvo vzduchu, ktoré musí druhou časťou sacieho potrubia 
vytiecť. 
Tento jav bol prvý krát popísaný Martin a Holzhauser (1951), ktorý zistili, že tento stav 
úzko súvisí s účinnosťou premeny tlaku ( v tomto prípade skôr statického ako celkového) pri 
ktorom zmenšenie prietoku je sprevádzané poklesom tlaku. Ak sa objaví malá nerovnomernosť  
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v inak stabilnom prúdení rovnakom pre obe potrubia, zmena tlaku v časti kde sa obe potrubia 
spájajú vedie k zväčšeniu nerovnomernosti. Takže spočiatku stabilný stav sa stáva nestabilným  
a prúdenie v oboch kanáloch už nie je rovnaké ale sa mení a to dovtedy kým nie sú opäť 
dosiahnuté stabilné podmienky pri ktorých je statický tlak v oboch kanáloch rovnaký ale  
prietok v jednom kanáli sa zvýši nad kritickú hodnotu zatiaľ čo v druhom sa podľa toho zníži. 
Výsledkom je, že okamžite klesá účinnosť tlakovej premeny (pressure recovery), 
a pravdepodobne  významnejšia je, že rozloženie rýchlostného poľa utrpí značné rozrušenie. 
Okrem toho ak prúdenie začne oscilovať medzi oboma časťami sacieho ústrojenstva, čo sa dá 
očakávať v nestabilných letových podmienkach blízko kritického bodu, môže byť tento jav 
sprevádzaný rapídnymi zmenami tlaku a vibráciami lietadla. [2] 
 
2.7 Flush-Mounted vstupy 
Známi aj ako BLI (Boundary Layer Ingesting), čiže vstup pohlcujúci značné množstvo 
medznej vrstvi. Jedná sa o vysoko integrovaný typ vstupu vzduchu, to znamená, že je čo najviac 
zjednodušený. Nevyužíva odkloňovač medznej vrstvy, je namontovaný priamo na povrch 
krídla alebo trupu. Jeho potenciálnou výhodou môže byť zmenšenie odporu, 
veľkosti, hmotnosti a tiež možnosť skrátiť dĺžku potrubia. Takýto typ vstupu vzduchu 
zamýšľali použiť konštruktéri pri návrhu dopravných lietadiel budúcnosti s označeným BWB 
(Blended Wing Body). Motory tohto lietadla sú umiestnená v zadnej časti a z toho plynie 
značná hrúbka medznej vrstvy. Pomer hrúbky medznej vrstvy k výške vstupu sacieho potrubia 
sa odhadoval až na 30%. V aerodynamickom tunely boli prevedené skúšky dvoch tvarov: a) 
skoro polo-kruhový (pomer šírky k dvojnásobku výšky okolo 0.95) a b) polo-eliptický. Lepšie 
vlastnosti (účinnosť premeny tlaku, distorzia) boli dosahované s polkruhovým tvarom vstupu 
a to z toho dôvodu, že plocha vstupu ovplyvnená medznou vrstvou je menšia než u polo-
eliptického tvaru vstupu. Flush-Mounted vstup je zobrazený na Obrázok 11. 
Taktiež boli prevedené testy s rôznymi hrúbkami nábežných hrán vstupov a to oblejších 
a ostrejších. Avšak vplyv tvaru nábežných hrán sa výrazne neprejavil a to hlavne do rýchlosti 
M=0,83. [10] 
 
Obrázok 11 Polo-eliptický tvar vstupu vzduchu pohlcujúceho značné množstvo 
medznej vrstvi (BLI) 
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2.8 Problematika zástavby sacieho ústrojenstva 
Integrácia vstupného ústrojenstva do trupu alebo krídla je kritickou časťou návrhového 
procesu prúdového lietadla. U jednomotorovej konfigurácií, tak ako sa uvažuje v tejto práci, 
má umiestnenie vstupu vzduchu pod trup veľa výhod, v porovnaní so vstupom umiestneným 
na chrbte lietadla alebo použitím zdvojených vstupov po stranách.  
Vstup vzduchu umiestnený na chrbte lietadla má výhodu v menšej schopnosti 
spozorovať lietadlo zo zeme umiestnených radarových staníc a taktiež prevádzkové výhody čo 
sa týka pristátia UAV na brucho bez použitia pristávacieho zariadenia prípadne pristátie 
pomocou padáku. Avšak veľkou nevýhodou je zhoršenie vlastností pri veľkých uhloch nábehu. 
Počas letu s kladným uhlom nábehu sa vďaka pozitívnemu tlakovému gradientu na hornej časti 
trupu vytvorí  hrubšia medzná vrstva so sklonom k odtrhnúť sa, a tak sa vytvárajú víri ktoré 
môžu vniknúť do sacieho ústrojenstva a negatívne ovplyvniť jeho vlastnosti a funkciu motora. 
Zdvojené sacie potrubie okrem necností spomenutých v kapitole 2.6Zdvojené sacie 
ústrojenstvo má nevýhodu odtrhnutia prúdu vzduchu na spodnej časti nábežnej hrany (lip) 
oboch vstupov a tým pádom horšie výkony pri vyšších uhloch nábehu. V prípade, že vstupy 
vzduchu sú umiestnené až za nábežnou hranou krídla u lietadla s dolnoplošným usporiadaním  
hrozí možnosť nasatia víru vytvoreného v mieste koreňa nábežnej hrany krídla pri veľkom uhle 
nábehu a veľkom uhle vybočenia. 
Umiestnenie vstupu vzduchu na spodnej strane trupu má veľké výhody jak pri 
podzvukových tak nadzvukových rýchlostiach. Tienenie vstupu sacieho ústrojenstva trupom, 
ktorý sa nachádza nad nim, oneskoruje počiatok odtrhávania prúdu na nábežnej hrane 
vstupného otvoru pri vysokom uhle nábehu. Ďalej pri lete s kladným uhlom nábehu dochádza 
k zníženiu lokálneho Machvho čísla na spodnej strane trupu a to má za následok zlepšenie 
vlastností sacieho ústrojenstva. [11] 
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3 Teória 
3.1 Prúdenie kanálom 
Na Obrázok 12 je predstavené prúdenie aerodynamickým potrubím. Vstupná časť 
kanála označená „c“ zachytí určitú časť vzduchu a tým rozdelí prúd na dve časti: a) vnútorný 
prúd, b) vonkajší prúd. Vnútorné prúdenie má pozitívnu úlohu a to zabezpečiť vzduch pre 
motor, zatiaľ čo vonkajší prúd ovplyvňuje aerodynamické vlastnosti lietadla a prevažne zvyšuje 
jeho odpor, tvarovaniu kapotáže je z tohto dôvodu nutné venovať pozornosť. 
Predná časť potrubia na Obrázok 12 je formou difúzora teda prierez sa od vstupu 
postupne zväčšuje až po miesto reprezentujúce pozíciu motora (zvyčajne označované AIP – 
aerodynamic interference plane). Zadná časť potrubia je naopak zužujúca sa – konvergentná, v 
podstate predstavuje trysku motora. 
Miesto označené“∞“ je miesto nerozrušeného prúdu pred potrubím.  „c“ je označenie 
používané pre miesto vstupu, teda začiatku potrubia. Miesto „f“ predstavuje bod v ktorom je 
umiestnený začiatok motora. Plocha Af je teda daná veľkosťou motora. Vstupná plocha Ac je v 
podstate prvou vecou ktorú musí konštruktér vstupného ústrojenstva voliť. Ďalšími takými 
prvkami sú tvary či už vnútorné alebo vonkajšie. 
Pri popisovaný podmienok prúdenia vzduchu prúdovou trubicou ktorá je v podstate 
tvorená prierezmi: A∞, Ac, Af a Ae je predovšetkým dôležitý pomer plôch nerozrušeného prúdu 
vzduchu prúdovej trubice k plocha vstupu do sacieho ústrojenstva 
𝐴∞
𝐴𝑐
 ktorý budeme nazývať 
„pomer prúdenia“ (flow ratio). Pomer prúdenia je predovšetkým závislý na rýchlosti letu a na 
hmotnostnom prietoku sacím potrubím. Zatiaľ čo pri nízkych rýchlostiach, hlavne počas 
stúpania bude tento pomer spravidla väčší ako 1, dokonca pri rolovaní a státi na zemi s bežiacim 
motorom bude hodnota pomeru prúdenia rásť do nekonečna. Pri vysokých rýchlostiach 
a návrhovej rýchlosti letu by sa jeho hodnota mala pohybovať cca v rozsahu 0.75 – 1. Obrázok 
23 zobrazuje rozsah letových podmienok podzvukového vstupného ústrojenstva a je z neho 
zrejmé ako sa mení prierez nerozrušeného prúdu vzduchu A∞ v závislosti na rýchlosti letu. [2]  
 
Obrázok 12 Prúdenie vzduchu potrubím [2] 
 
3.2 Stlačiteľné verzus nestlačiteľné prúdenie 
3.2.1 Nestlačiteľné prúdenie 
Vzduch je stlačiteľná tekutina, avšak môžeme s ňou narábať ako s nestlačiteľnou ak je 
rýchlosť prúdenia malá v porovnaní s rýchlosťou vzduchu. Má to niekoľko výhod: je to 
hodnotné pre ilustračné účely vďaka zjednodušenej forme výpočtových vzťahov, tieto vzťahy 
sú základom pre nízko rýchlostné testy v aerodynamických tuneloch a sú uspokojivým 
základom pre posúdenie mnohých praktických podzvukových vstupných ústroji. 
Avšak je dôležite pamätať na to, že nestlačiteľné prúdenie je iba priblížením sa 
k skutočnosti a pravdivým sa stáva iba ak je machovo číslo rovné nule. 
Jedným z najdôležitejších výrazov nestlačiteľného prúdenia je Bernoulliho 
rovnica(Obrázok 14) a rovnica spojitosti (kontinuity)( Obrázok 13): 
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1
2
∗ 𝜌1 ∗ 𝑣1
2 + 𝑝1 =
1
2
∗ 𝜌2 ∗ 𝑣2
2 + 𝑝2 = 𝑃 = 𝑘𝑜𝑛š𝑡. 
Rovnica 1 
 
𝐴1 ∗ 𝑣1 ∗ 𝜌1  = 𝐴2 ∗ 𝑣2 ∗ 𝜌2 = 𝑘𝑜𝑛š𝑡. Rovnica 2 
 
 
Obrázok 13 Rovnica spojitosti 
 
Obrázok 14 Bernouliho rovnica 
Bernouliho rovnica vyjadruje zákon zachovania energie: 
P Celkový (stagnačný) tlak 
p statický tlak 
q dynamický tlak určíme zo vzťahu: 
𝑞 =
1
2
∗ 𝜌 ∗ 𝑣2 
Rovnica 3 
 
 
Prvý člen Bernouliho rovnice vyjadruje dynamický tlak q. 
Rovnice spojitosti vyjadruje, že hmotnostný prietok trubicou je v každom priereze 
rovnaký. V tomto prípade, keďže zanedbávame efekt stlačiteľnosti prostredia možno hustoty 
považovať za konštantné teda 𝜌1 = 𝜌2. Tiež to znamená, že rýchlosť prúdu vzduchu v danom 
bode trubice je riadená prierezovou plochou v tomto mieste. Táto rovnica vyjadruje zákon 
zachovania hmoty. [2] [12] 
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3.2.2 Stlačiteľné prúdenie 
V tomto prípade je situácia komplikovanejšia. Určenie rýchlosti v prúdovej trubici sa 
stáva zložitejším. Treba si uvedomiť, že dôležitou veličinou pri návrhu sacieho potrubia je 
hmotnostný prietok a ten musí byť vzhľadom k zákonu zachovania hmoty v každom priereze 
potrubia rovnaký tak ako to už naznačila Rovnica 2. 
Podľa [13] alebo aj [14] je hmotnostný tok prúdovou trubicou: 
?̇? =
𝐴 ∗ 𝑃
√𝑇𝑡
∗ √
𝜅
𝑟
∗ 𝑀 ∗ (1 +
𝜅 − 1
2
∗ 𝑀2)
−
𝜅+1
2∗(𝜅−1) 
Rovnica 4 
 
Kde: 
𝐴  [𝑚2]    plocha prierezu trubice 
 
𝑃  [𝑃𝑎]    celkový (stagnačný) tlak 
 
𝑇𝑡  [𝐾]     celková (stagnačná) teplota 
 
𝜅 = 1.41  [−] Poissonova konštanta vzduchu (podiel mernej 
tepelnej kapacity pri stálom tlaku a mernej tepelnej 
kapacity pri stálom objeme) 
 
𝑟 = 287.04  [𝐽 ∗ 𝑘𝑔−1 ∗ 𝐾−1] merná plynová konštanta vzduchu (pomer 
univerzálnej plynovej konštanty a molovej 
hmotnosti daného plynu) 
 
𝑀  [−]   Machovo číslo 
 
Aby sme boli schopný Rovnica 4 použiť, potrebujeme poznať vzťahy na výpočet jej 
všetkých členov.  Machové číslo je vlastne pomerná rýchlosť, a možno ho vypočítať ako pomer 
rýchlosti prúdu v danom mieste k rýchlosti zvuku v danom mieste: 
𝑀 =
𝑣
𝑎
 
Rovnica 5 
 
 Rýchlosť zvuku 𝑎 v danom mieste určíme: 
𝑎 = √𝜅 ∗ 𝑟 ∗ 𝑇 Rovnica 6 
 
Tu si treba dať pozor a rozlišovať statickú teplotu T od celkovej (stagnačnej) teploty Tt. 
Zatiaľ čo statickú teplotu možno namerať teplomerom ktorého relatívna rýchlosť k prúdiacemu 
vzduchu je nulová, stagnačnú teplotu by sme dosiahli izoentropickým zbrzdením prúdiacej 
tekutiny na nulovú rýchlosť. Podobne to je aj s ostatnými stavovými veličinami ako je hustota, 
a tlak. Pomocou nasledujúcich rovníc možno vypočítať zmeny veličín pozdĺž prúdovej trubice 
v bode 1 pomocou hodnôt v bode 2. Ak by sme položili rýchlosť v1=0 hodnoty veličín v bode 
1 možno nazvať celkovými (stagnačnými – izoentropické zbrzdenie) hodnotami: 
𝑇1
𝑇2
= (
𝑝1
𝑝2
)
(𝜅−1)/𝜅
= 1 +
𝜅 − 1
2
∗
𝑣2
2 − 𝑣1
2
𝑎2
2  
Rovnica 7 
 
𝜌1
𝜌2
= (
𝑝1
𝑝2
)
1/𝜅
= [1 +
𝜅 − 1
2
∗
𝑣2
2 − 𝑣1
2
𝑎2
2 ]
1/(𝜅−1)
 
Rovnica 8 
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𝑝1
𝑝2
= [1 +
𝜅 − 1
2
∗
𝑣2
2 − 𝑣1
2
𝑎2
2 ]
𝜅/(𝜅−1)
 
Rovnica 9 
 
 
Ešte treba poznať miestnu rýchlosť zvuku, ktorú možno dopočítať z Rovnica 6, avšak 
treba dosadiť miestnu hodnotu teploty, alebo zo vzťahu: 
  
𝑀1
2 +
2
𝜅 − 1
= (𝑀2
2 +
2
𝜅 − 1
) ∗ (
𝑎2
𝑎1
)
2
 
Rovnica 10 
 
[14] [12] [13] 
 
Pre názornosť je vhodné si vyniesť do grafu krivky popisujúce veľkosť hmotnostného 
prietok v závislosti na Machovom čísle pre prípad uvažovania stlačiteľnosti vzduchu a pre 
prípad kedy uvažujeme, že vzduch je nestlačiteľný. Toto porovnanie je možné vidieť na 
Obrázok 15. Pre zostrojenie grafu boli použité podmienky podľa 0m MŠA a plocha prierezu 
A=8171.3 mm2 čo odpovedá kruhovému prierezu s priemerom 102mm. 
 
Obrázok 15 Hmotnostní prietok v závislosti na rýchlosti prúdenia 
Na  Obrázok 15 je vidno, že prietok v nestlačiteľnom prostredí rastie priamoúmerne 
s rýchlosťou prúdenia.  Veľkosť prietoku stlačiteľným i nestlačiteľným prostredím je skoro 
identický až do rýchlosti približne M=0,3. Pri vyššej rýchlosti prúdenia je rozdiel skutočne 
možného prietoku a pretoku za podmienok uvažovania nestlačiteľnosti značný. Je zrejmé, že 
nad touto rýchlosťou už by sme mali k problematike prúdenia vzduchu pristupovať opatrnejšie 
a brať vzduch ako stlačiteľné médium. 
Ďalej je vidno, že pri rýchlosti prúdenia M=1 nastáva maximálny možný hmotnostný 
prietok. Ďalšie zväčšovanie hmotnostného prietoku pomocou zväčšovania rýchlosti prúdenia 
nie je možné. Nastáva tak zvané zahltenie a to spravidla v najužšom mieste potrubia tzv. hrdle. 
 
0
0,2
0,4
0,6
0,8
1
1,2
1,4
1,6
1,8
2
2,2
2,4
2,6
2,8
3
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1 1,1 1,2
P
ri
et
o
k 
 [
kg
*s
-1
]
M  [-]
Hmotnostný prietok v závislosti na rýchlosti zvuku
Stlačiteľné prostredie
Nestlačiteľné prostredie
VUT FSI v Brne                               Optimalizovaný návrh                                     Letecký ústav 
 sacieho kanálu turbínového motoru  
 
18 
V Brne 13 – 14.06.2016  Michal Kubo 
 
3.3 Množstvo vzduchu pretekajúce aerodynamickým kanálom 
Umiestnením aerodynamického potrubia do rovnomerného prúdu vzduchu vyvoláva 
otázka: koľko vzduchu prúdi potrubím a čím je tento prietok ovplyvnený? Je veľkosť prietoku 
vzduchu určený veľkosťou vstupného prierezu Ac, veľkosťou maximálneho prierezu Af, 
veľkosťou výstupného otvoru Ae alebo detailmi akými môže byť motor, prípadne chladič 
v prípade, že je do potrubia vôbec inštalovaný. 
Najprv uvažujme prázdne potrubie v podzvukovom prúdení. Z rovnice kontinuity je 
zrejmé, že prietok v každom priereze potrubia je rovnaký: 
𝜌∞ ∗ 𝑣∞ ∗ 𝐴∞ = 𝜌𝑐 ∗ 𝑣𝑐 ∗ 𝐴𝑐 = 𝜌𝑓 ∗ 𝑣𝑓 ∗ 𝐴𝑓 = 𝜌𝑒 ∗ 𝑣𝑒 ∗ 𝐴𝑒  Rovnica 11 
 
Úvaha sa zjednoduší ak predpokladáme nestlačiteľné prúdenie, kedy je hustota vo 
všetkých prierezoch konštantná: 
𝑣∞ ∗ 𝐴∞ = 𝑣𝑐 ∗ 𝐴𝑐 = 𝑣𝑓 ∗ 𝐴𝑓 = 𝑣𝑒 ∗ 𝐴𝑒 Rovnica 12 
 
Môžeme napísať: 
𝑃∞ − 𝑝𝑒 = (𝑃∞ − 𝑃𝑒) + (𝑃𝑒 − 𝑝𝑒) Rovnica 13 
 
druhý výraz na pravej strane  je podľa Bernoulliho rovnice dynamický tlak na výstupe 
qe, zatiaľ čo prvý výraz na pravej strane reprezentuje zmeny celkového tlaku ΔP. Ak ΔP bude 
kladné teda v prípade, že  Pe je menšie ako P∞ jedná sa o tlakové straty. Podelením Rovnica 13 
dynamickým tlakom nerozrušeného prúdu q∞ a následnou úpravou získame: 
𝑞𝑒
𝑞∞
=
(𝑃∞ − 𝑝𝑒)
𝑞∞
−
𝛥𝑃
𝑞∞
= 1 −
(𝑝𝑒 − 𝑝∞)
𝑞∞
−
𝛥𝑃
𝑞∞
 
Rovnica 14 
 
Druhý výraz na pravej strane Rovnica 14 je tlakový koeficient Cpe na výstupe: 
𝐶𝑝𝑒 =
𝑝𝑒 − 𝑝∞
𝑞∞
= 1 − (
𝑣𝑒
𝑣∞
)
2
 
Rovnica 15 
 
Za predpokladu Joukowskeho podmienok pre krídlo, výslovne, že prúd vzduchu opúšťa 
potrubie hladko (bez výrov), to znamená, že statický tlak na oboch stranách odtokovej hrany 
potrubia je rovnaký. Vonkajší statický tlak na odtokovej hrane dosiaľ nie je známi a v praxi 
závisí na detailoch konkrétnej inštalácie, ale všeobecné úvahy prúdnicového prúdenia 
naznačujú, že statický tlak sa v tomto mieste priveľmi neodlišuje od statického tlaku 
nerozrušeného prúdu vzduchu. Takže môžeme očakávať, že sa hodnota súčiniteľa tlaku Cpe 
blíži k hodnote 1. Ďalej čo sa týka posledného výrazu na pravej strane Rovnica 14, straty 
celkového tlaku v potrubí závisia od vnútornej rýchlosti vyjadrenej niečím takým ako je 
proporcionalita v2. Pre súčasné priblíženie predpokladáme, že ΔP závisí na konštante 
𝑘 vynásobenej dinamickým tlakom qf (zvoleným preto, lebo f predstavuje fixovanú polohu 
v potrubí), čo môžeme zapísať ako 𝑘 ∗ 𝑞𝑒 ∗ (
𝐴𝑒
𝐴𝑓
)
2
 vyjadreného pomocou Rovnica 12. Rovnica 
14 teraz možno prepísať: 
(1 + 𝑘 ∗ (
𝐴𝑒
𝐴𝑓
)
2
) ∗
𝑞𝑒
𝑞∞
= 1 − 𝐶𝑝𝑒 
Rovnica 16 
 
Pomocou prietoku vyjadreného plochou nerozrušeného prúdu A∞ a použitím Rovnica 12 
dostaneme: 
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𝐴∞
𝐴𝑒
=
𝑣𝑒
𝑣∞
= (
𝑞𝑒
𝑞∞
)
1
2
=
[
 
 
 
 
(1 − 𝐶𝑝𝑒)
(1 + 𝑘 ∗ (
𝐴𝑒
𝐴𝑓
)
2
)
⁄
]
 
 
 
 
1
2
 
Rovnica 17 
 
Rovnica 17 ukazuje, že pre prúdenie pri nestlačiteľných podmienkach je prietok cez prázdne 
potrubie určené hlavne veľkosťou výstupného prierezu Ae. Množstvo prúdiaceho vzduchu v 
podstate nezávisí od veľkosti vstupného prierezu Ac. Veľký vstup poberie rovnaké množstvo 
vzduchu s menšou rýchlosťou, naopak malý vstup zoberie to isté množstvo vzduchu 
s odpovedajúcou vyššou rýchlosťou. 
Predpokladajme, že veľkosť výstupného prierez sa dá meniť napríklad pohyblivou 
klapkou, charakteristika prietoku v závislosti na veľkosti výstupného prierezu je ukázaná na 
Obrázok 15. Pre malý vstupný prierez Ac je výraz 𝑘 ∗ (
𝐴𝑒
𝐴𝑓
)
2
malý, sklon krivky blízko k stredu 
súradnej sústavy je preto približne (1 − 𝐶𝑝𝑒)
1
2 čo samo o sebe nie je veľký rozdiel od 1, takže 
plocha prierezu prúdovej trubice v nerozrušenom prúde vzduchu A∞ je približne rovná ploche 
výstupného otvoru Ae. Ako sa Ae zväčšuje, výraz vyjadrujúci straty 𝑘 ∗ (
𝐴𝑒
𝐴𝑓
)
2
výraznejšie 
zasahuje do výsledku a ovplyvňuje sklon krivky. Ak by proces zväčšovania výstupného 
prierezu pokračoval ďalej do nekonečna bez významného ovplyvnenia hodnoty konštanty 
k a tlakového súčiniteľa na výstupe Cpe (v praxi to nie je možné) prietok by bol nakoniec 
limitovaný výrazom vyjadrujúcim straty, tak že z Rovnica 17 by sme vyjadrili limitu 𝐴𝑒 → ∞: 
𝐴∞ = 𝐴𝑓 ∗ [
(1 − 𝐶𝑝𝑒)
𝑘
⁄ ]
1
2
 
Rovnica 18 
 
 
 
Obrázok 16 Spôsoby zmeny prierezu nerozrušeného prúdu v závislosti na veľkosti 
výstupného prierezu [2] 
Na Obrázok 16 sú taktiež vyznačené krivky vyjadrujúce zmenu prierezu prúdovej 
trubice v nerozrušenom prúde vzduchu A∞ v závislosti na výstupnom priereze Ae pre prípad 
stlačiteľného prúdenia a nadzvukového prúdenia. Aby sme konečne získali hmotnostný prietok 
treba A∞ násobiť v∞ a ρ∞ podľa Rovnica 11. 
Vo všeobecnosti prietok aerodynamickým potrubím bez motoru je vyjadrený funkciou: 
𝐴∞ = 𝑓(𝐴𝑒 , ∆𝑃) Rovnica 19  
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Plocha výstupného prierezu Ae je hlavným parametrom určujúcim prietok minimálne v určitom 
rozsahu hodnôt. 
S inštalovaným motorom vo vnútri kanála je hlavným rozdielom to, že i teplota musí 
byť braný v úvah: 
𝐴∞ = 𝑓(𝐴𝑒 , ∆𝑃, ∆𝑃) Rovnica 20 
 
Treba si však uvedomiť, že za týchto podmienok ΔP môže reprezentovať vzrast 
celkového tlaku skôr než straty ako v kanáli bez motora z predchádzajúceho prípadu. Opäť 
výstupný otvor je hlavným prvkom riadiacim aspoň pre malé prietoky, aj keď je to doplnkom 
riadenia prietoku k motoru vyjadrený ΔP a ΔT. [2] 
 
3.4 Parametre vyjadrujúce efektívnosť sacieho ústrojenstva 
Spravidla sa používajú dva parametre pre popis účinnosti sacieho ústrojenstva a to: a) 
účinnosť tlakovej premeny (pressure recovery), b) distorzia – miera rozrušenia 
rýchlostného/tlakového poľa. 
 
3.4.1 Účinnosť tlakovej premeny (pressure recovery) 
Pri vysokej rýchlosti letu funguje difúzor vstupného ústrojenstva ako kompresor, ktorý 
prijíma vzduch s vlastnosťami v nerozrušenom prúde hlavne rýchlosť M∞ a tlak p∞ a premieňa 
ho na prúd s menšou rýchlosťou a odpovedajúcim vyšším tlakom, podľa toho ako si vyžaduje 
motor. Tento proces je znázornený na Obrázok 17. Statický tlak nerozrušeného prúdu p∞ rastie 
na hodnotu v mieste umiestnenia motora pf, celkový tlak v nerozrušenom prúde P∞ klesne na 
hodnou Pf v mieste AIP. 
 
Obrázok 17 Proces premeny tlaku [2] 
Pri vysokých podzvukových rýchlostiach a taktiež čiastočne pri nadzvukových 
rýchlostiach letu sa účinnosť tlakovej premeny obyčajne určuje ako pomer celkového tlaku na 
rovine AIP k celkovému tlaku nerozrušeného prúdu vzduchu: 
𝜂𝑝 =
𝑃𝑓
𝑃∞
 
Rovnica 21 
 
Tiež môžeme definovať tlakové straty: 
∆𝑃 = 𝑃∞ − 𝑃𝑓 Rovnica 22 
 
Účinnosť tlakovej premeny ovplyvňuje ťah motoru. To aký veľký je vplyv dopad 
tlakových strát na ťah motoru závisí na jeho charakteristikách. V literatúre [2] je ukázaných 
niekoľko vzťahov medzi ťahom motora a tlakovými stratami. 
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Tlakové straty môžu byť spôsobené niektorými z nasledujúcich troch možností: 
 Trením na stenách potrubia a iných externých častí konštrukcie pred vstupným 
otvorom 
 Výrmi ktoré vzniknú pri odtrhnutí prúdu od stien potrubia  
 Straty za rázovou vlnou 
 
3.4.2 Distorzia celkového tlaku – tlaková nerovnomernosť 
Distorzia je termín ktorý sa spojuje predovšetkým s nerovnomerným rozložením tlaku 
na rovine pred vstupom do motora. Táto tlaková nerovnomernosť môže byť ustálená (statická) 
alebo premenná v čase (dynamická). Dynamická distorzia sa ďalej delí na priestorovo 
rovnomernú (buzz) a priestorovo nerovnomernú (turbulentná). Buzz je problematikou zväčša 
vstupných ústrojenstiev lietadiel lietajúcich nadzvukovou rýchlosťou takže sa ňou v táto práca 
nebude zaoberať. 
 
3.4.3 Statická distorzia 
V ideálnom prípade by na pomyslenej ploche na vstupe do motora hneď za vonkajším 
vstupným ustrojím (AIP) bol celkový tlak rozložený rovnomerne teda v každom mieste tej to 
plochy rovnaký. Avšak v reálnom prípade toto nie je možné hlave z dôvodu prítomnosti 
turbulentného prúdenia vznikajúceho ešte pred vstupom do sacieho ústrojenstva, separáciou 
prúdu od stien difúzora prípadne odtrhnutia prúdu vzduchu na nábežných hranách (lip) na 
vstupe do sacieho potrubia a mnohých ďalších nepriaznivých vplyvov.  
Dokonca ani v prípade krátkych priamych kanálov používaných u dopravných lietadiel 
Obrázok 2 a Obrázok 1 nie je celkový tlak na ploche AIP homogénny (vo všetkých miestach 
rovnaký) a to hlavne z dôvodu prítomnosti stien potrubia na ktorých je rýchlosť prúdu nulová 
a až v dostatočnej vzdialenosti od steny, v závislosti od hrúbky medznej vrstvy rýchlosť prúdu 
dosiahne rovnakú hodnotu ako povedzme v strede potrubia , kde prúdenie nie je ovplyvňované 
zbrzdením od stien. Ide o takzvanú radiálnu ne-uniformitu.  Táto radiálna ne-uniformita 
spravidla nemá významný vplyv na činnosť motora. 
Najväčšie znepokojenie nastáva v súvislosti so zmenami aerodynamického zaťaženia 
lopatiek kompresora v spojení s jeho rotáciou. Ide o jednoduchú formu obvodovej 
nerovnomernosti pri ktorej nastávajú dve rôzne úrovne celkového tlaku v rôznych častiach   
uhlového rozsahu. Na základe tejto definície je idealizovaný koncept, ktorý dobre slúži 
k ilustrácií distorzie. Situácia je znázornená na Obrázok 18, kde je na vodorovnej ose vynášaná 
uhlová poloha bodu vždy s konštantnou vzdialenosťou od stredu a na zvislej ose je vynesená 
hodnota tlaku v tomto mieste.  V hornej časti obrázka je znázornený celkový tlak na výstupe 
s výrazným poklesom  v strede, zatiaľ čo statický tlak na výstupe je rovnomerný. V spodnej 
časti obrázka je priebeh celkového tlaku Pf na rovine AIP opäť s výrazným poklesom v strede 
(plná čiara) a čiarkovanou čiarou je naznačená stredná hodnota celkového tlaku Pf na AIP. 
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Obrázok 18 Obvodová nerovnomernosť rozloženia tlaku [2] 
Tradičný spôsob zobrazenia tlakovej nerovnomernosti je vykreslenie izobár celkového 
tlaku v polárnych súradniciach (r, θ) na AIP ako ukazuje Obrázok 19 a Obrázok 20. Takýto 
spôsob zobrazenia je fyzicky veľmi názorný a užitočný pre rozpoznanie zdroja, a jeho polohu, 
spôsobujúceho tlakovú nerovnomernosť. 
 
 
Obrázok 19 príklad rozloženia celkového tlaku na AIP [11] 
Je nutné zaviesť kvantitatívne meradlo distorzie, pomocou ktorého môže byť popísaná 
jednak kvalita prúdu vzduchu dodávaného vstupným ústrojenstvom a schopnosť motora tento 
prúd ešte spracovať. Koeficient popisujúci distorziu sa používa v USA iný povedzme ako 
napríklad vo Veľkej Británii (UK). V UK je zvyčajne koeficient distorzie DC(θ) definovaná 
nasledovným vzťahom: 
𝐷𝐶(𝜃) =
𝑃𝑓 − 𝑃𝜃
𝑞𝑓
 
Rovnica 23 
 
 
Kde: 
Pf stredná hodnota celkového tlaku na AIP 
 
qf stredná hodnota dynamického tlaku na AIP 
 
Pθ stredný celkový tlak v „najhoršom“ sektore plochy AIP s vrcholovým uhlom θ 
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θ vrcholový uhol vytyčujúci plochu s najnižším priemerným celkovým tlakom
  
 
Plocha určená uhlom θ musí byť dostatočne veľká a preto uhol θ=60° sa používa ako dostatočné 
minimum. Takže bežné označenie koeficientu distorzie má tvar DC(60), ďalšími používanými 
koeficientami sú DC(90) a DC(120). Na Obrázok 20 sú znázornené kontúry izobár celkového 
tlaku a vrcholový uhol θ vytyčujúci plochu s najnižšou hodnotou stredného celkového tlaku. 
[2] [11] 
 
Obrázok 20 Ilustrácia kontúr celkového tlaku a plochy vytýčenej vrcholovým uhlom θ 
potrebným pre definíciu distorzie [2] 
 
3.4.4 Dynamická (turbulentná) distorzia 
Turbulentná distorzia sa vyznačuje tým, že rozloženie tlaku na rovine AIP je taktiež 
nerovnomerné no zároveň v čase premenné. Hodnota účinnosti tlakovej premeny (pressure 
recovery) a koeficientu distorzie v tomto prípade osciluje okolo určitej hodnoty. Tento jav je 
znázornený na Obrázok 21. Na ňom je zobrazený záznam s dobou trvania približne 350 
milisekúnd, pričom priemerná hodnota distorzie je DC(90)=0.37 a maximálna hodnota 
DC(90)=0.6. Podstatný rozdiel v rozložení tlaku medzi priemernou hodnotou a maximálnou 
hodnotou distorzie je na Obrázok 21 tiež znázornený a možno vidieť, že tu bol prechodný 
výskyt nízkeho celkového tlaku v mieste blízko spodnej časti potrubia. 
Je zrejmé, že takýto jav nastáva pri podmienkach nestabilného prúdenia a treba sa mu 
vhodným návrhom sacieho ústrojenstva vyhnúť. [2] 
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Obrázok 21 Dynamická distorzia na rovine AIP 
 
3.4.5 Zdroje distorzie 
Je treba poznamenať, že nasledujúci zoznam príkladov zdrojov distorzie je taktiež 
súhrnom zdrojov tlakových strát, pretože tie sú neodmysliteľne spojené s každou 
nerovnomernosťou vzniknutou v prúdovom poly. 
 
 
Obrázok 22 Zdroje nerovnomernosti tlakového poľa [11] 
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Distorzia celkového tlaku môže vzniknúť: a) v dôsledku nepriaznivého tlakového poľa 
v mieste pred vstupom do sacieho ústrojenstva a prúdením medznej vrstvy doň, b) pohlcovaním 
zvíreného prúdu vzduchu vzniknutého na iných častiach konštrukcie pred vstupom ( na takéto 
víry sú predovšetkým náchylné vstupy umiestnené na bokoch trupu alebo v koreni krídla), c) 
separácia prúdu vzduchu na zakrivenom potrubí, d) separácia prúdu vzduchu na nebežnej hrane 
(lip) vstupu pri veľkom uhle nábehu alebo vybočenia. Tieto situácie sú zobrazené na Obrázok 
22.  
 
Obrázok 23 Rozsah letových podmienok podzvukového vstupného ústrojenstva [2] 
Ďalším výrazným zdrojom distorzie a tlakových strát pri nízkych rýchlostiach 
a statickom behu (rýchlosť nulová zatiaľ čo motor pracuje), čiže pri veľkom pomere prúdenia 
(kapitola 3.1) je odtrhnutie prúdu na vstupe v dôsledku nevhodného tvarovania nábežnej hrany 
(lip) vstupného otvoru. Táto situácia je znázornená na Obrázok 23c) „ground running“.  
Nasávaním horúceho vzduchu spalín počas kolmého štartu a pristátia lietadiel ktoré to 
dokážu alebo pri reverze ťahu vedú k tepelnej distorzií (nerovnomerné tepelné pole) a tiež 
musia byť uvažované v súvislosti s distorziou celkového tlaku na AIP.  
 
3.5 Medzná vrstva 
3.5.1 Úvod 
Štúdie prúdenia ukázali, že priečny gradient rýchlosti prúdenia je obyčajne 
zanedbateľne malí s výnimkou pre tenkú vrstvu tekutiny priliehajúcou ku stene obtekaného 
telesa. Táto vrstva sa nazýva medzná vrstva. V jej vnútri dochádza k veľkej zmene rýchlosti až 
na nulovú rýchlosť na stene obtekaného telesa, z čoho plynie šmykové napätie o značnej 
veľkosti. Toto napätie sa dá definovať: 
𝜏 = 𝜇 ∗
𝑑𝑦
𝑑𝑣
 
Rovnica 24 
 
Kde 
𝑑𝑦
𝑑𝑣
 je gradient rýchlosti a 𝜇 ([Pa*s], [N*s*m-2], [kg*m-1*s-1]) je dynamická viskozita - 
vlastnosť tekutiny zodpovedná za vznik tohto napätia. Dynamická viskozita vzduchu je obecne 
závislá iba na jeho teplote a dá sa určiť pomocou Sutherlandovho zákona [15], ktorý môže 
nadobúdať napríklad takéhoto tvaru: 
𝜇 =
1,458 ∗ 10−6 ∗ √𝑇
1 +
110,4
𝑇
 
Rovnica 25 
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Ďalej možno definovať kinematickú viskozitu 𝜈 [m2*s-1] ako podiel dynamickej viskozity 
a hustoty vzduchu: 
𝜈 =
𝜇
𝜌
 
Rovnica 26 
 
 
3.5.2 Typy medznej vrstvy 
Sú dva druhy medzných vrstiev: 
 V laminárnej medznej vrstve sa vrstvy tekutiny jedna po druhej navzájom hladko kĺžu 
a takmer nedochádza k výmene hmoty medzi jednotlivými vrstvami.  
V turbulentnej medznej vrstve existujú viditeľné náhodné pohyby vo forme 
oscilovania rýchlosti v smere prúdu tak aj kolmo na smer prúdu. Výsledkom týchto náhodných 
pohybov je výmena hmoty medzi jednotlivými vrstvami a tiež to, že rýchlostný profil je 
premenný v čase. Avšak možno definovať časovo spriemerovaný tzv. stredný profil rýchlosti. 
V dôsledku zásadných rozdielov medzi laminárnym a turbulentným prúdením je rozdielne aj 
šmykové napätie medzi jednotlivými vrstvami a ich rýchlostný profil. Obrázok 24 ukazuje 
typický profil laminárnej a turbulentnej medznej vrstvy vykreslený v rovnakej bezrozmernej 
veľkosti. [12] 
 
Obrázok 24 Rýchlostný profil medznej vrstvy [12] 
 
3.5.3 Hrúbka medznej vrstvy 
Ak navrhujeme vstup odsadený od steny tak aby nebola nasávaná medzná vrstva 
potrebujeme poznať jej hrúbku v mieste tesne pred vstupom. Hrúbka medznej vrstvy v danom 
mieste závisí na rôznych faktoroch, predovšetkým na viskozite, rýchlosti prúdenia, vzdialenosti 
daného miesta od nábežnej hrany, tlakového gradientu čiže tvaru steny a v neposlednom rade 
tiež od kvality povrchu steny.  
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Pri určovaní hrúbky medznej vrstvy v predbežnom návrhu vstupu sacieho ústrojenstva, 
tak aby sme správne volili vzdialenosť okraja vstupu od steny možno vychádzať z približnej 
metódy určenia medznej vrstvy na rovnej doske s nulovým tlakovým gradientom podľa [12]. 
Hrúbka laminárnej medznej vrstvy: 
𝛿𝐿 =
4,64 ∗ 𝑥
𝑅𝑒𝑥
1/2
 
 
Rovnica 27 
 
Hrúbka turbulentnej medznej vrstvy: 
𝛿𝑇 =
0,383 ∗ 𝑥
𝑅𝑒𝑥
1/5
 
 
Rovnica 28 
 
Kde 𝑥 je vzdialenosť od okraja (nábežnej hrany) dosky a 𝑅𝑒 je Reynoldsovo číslo. Re 
je významná bezrozmerná veličina v aerodynamike a hydrodynamike. Dáva do vzájomného 
pomeru sily zotrvačné a viskózne, pôsobiace pri prúdení tekutín a jeho hodnota sa dá vyjadriť 
vzťahom: 
𝑅𝑒 =
𝑑 ∗ 𝑣 ∗ 𝜌
𝜇
=
𝑑 ∗ 𝑣
𝜈
 
Rovnica 29 
 
Kde d predstavuje charakteristický rozmer obtekaného telesa v našom prípade to bude 
vzdialenosť x od okraja dosky, v je rýchlosť prúdenia, ρ je hustota tekutiny, μ dynamická 
viskozita a ν je kinematická viskozita. 
Pri prúdení tekutiny okolo telesa vznikne na jeho povrchu medzná vrstva, spravidla 
najskôr laminárna, ktoré sa v mieste prechodu zmení na turbulentnú. Treba zistiť miesto 
prechodu z laminárnej medznej vrstvy do turbulentnej, aby sme potom mohli určiť jej hrúbku. 
Toto miesto prechodu 𝑥𝑡 možno určiť: 
𝑥𝑡 =
𝜈
𝑣∞
∗ 𝑅𝑒𝑘𝑟𝑖𝑡 
Rovnica 30 
 
Kde 𝑅𝑒𝑘𝑟𝑖𝑡 je kritická hodnota Reynoldsovho čísla určujúca zmenu laminárneho prúdenia na 
turbulentné. Rôzne zdroje udávajú rôznu jeho hodnotu. Podľa [12] môže byť hodnota kritického 
Reynoldsovho čísla v rozmedzí 3x105 až 3x106. Situácia je znázornená na Obrázok 25. 
Turbulentná medzná vrstva začína „rásť“ v bode ktorý sa nachádza ešte pred bodom prechodu 
a vzdialenosť medzi týmito bodmi 𝑥𝑇𝑡 možno vyjadriť: 
𝑥𝑇𝑡 = 35,5 ∗
𝜈
𝑣∞
∗ 𝑅𝑒𝑘𝑟𝑖𝑡
5/8
 
 
Rovnica 31 
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Obrázok 25 Hrúbka medznej vrstvy [12] 
Ak označíme 𝐿 ako vzdialenosť miesta v ktorom určujeme hrúbku medznej vrstvy od 
nábežnej hrany rovnej dosky, môžeme hrúbku medznej vrstvy určiť podľa Rovnica 28 tak, že 
za 𝑥 dosadíme 𝐿 − 𝑥𝑡 + 𝑥𝑇𝑡.  
 
3.6 Problematika difúzorov 
Difúzor je v smere prúdu rozširujúci sa kanál, ktorý slúži na spomalenie prúdu vzduchu 
a tým zväčšenie jeho tlaku. To znamená, že sa v ňom vyskytuje nepriaznivý tlakový gradient 
(pozitívny), čo má za následok rýchlejší rast medznej vrstvy ako by to bolo povedzme pri 
nulovom tlakovom gradiente (kanál bez zmeny prierezu) alebo negatívnom tlakovom gradiente 
(zužujúci sa prierez – dýza).  Pri veľkom uhle divergujúcich stien difúzora môže vplyvom 
nepriaznivého tlakového rozloženia dôjsť až k odtrhnutiu prúdu vzduchu od stien. Tomu sa dá 
zabrániť vhodným pomerom dĺžky kanála ku zmene jeho prierezovej plochy. 
U difúzorov, ktoré menia tvar strednej čiary spravidla dvoma záhybmi vznikne kanál 
v tvare S (S-duct). Pri prúdení takto tvarovaným difúzorom môže dôjsť k odtrhnutiu prúdu 
vzduchu kvôli tlakovému gradientu korí vznikne medzi vonkajšou a vnútornou stenou potrubia 
prvej zákruty vďaka odstredivej sile. Medzná vrstva na vonkajšej strane prvej zatáčky sa 
premiestni do vnútornej časti zákruty čoho výsledkom je to že sa vyvinie vír. Toto sekundárne 
prúdenie je hlavným zdrojom tlakových strát a distorzie. [2] 
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Obrázok 26 Separácia prúdenie v difúzore tvaru S [2] 
 
3.6.1 Dĺžka kanála 
V práci [16] bolo prevedené porovnanie siedmich sacích ústrojenstiev v tvare S za 
účelom zistiť vplyv dĺžky potrubia na vlastnosti prúdenia pre aplikáciu na bezpilotnom 
lietajúcom prostriedku. Inak identické kanáli sa líšili iba vo vzdialenosti medzi plochou AIP 
a plochou na ktorej sa nachádza vstupný otvor. Porovnanie bolo prevedené výpočtom pomocou 
komerčného CFD riešiča. 
 Na Obrázok 27 sú uvedené výsledky tejto práce, kde na vodorovnú osu je vždy 
vynesená osová vzdialenosť v pomere k priemeru vstupnej časti statoru motora, na zvislú osu 
sú postupne vynášané tlakové straty (total pressure loss), účinnosť tlakovej premeny (total 
pressure recovery) a distorzia. Separácia prúdu vzduchu za prvým záhybom sa výraznejšie 
prejavila v tlakových stratách u najkratšieho potrubia, avšak pre dlhšie potrubia ktorých 
vnútorná plocha stien je taktiež väčšia, bol spôsobený nárast celkových tlakových strát 
v dôsledku nárastu trenia vzduchu o steny potrubia. Dlhšie potrubie v porovnaní s kratším má 
naopak výhodu v rovnomernejšom rozložení celkového tlaku na AIP. Pri voľbe tvaru kanále 
predovšetkým jeho osovej dĺžky je preto treba brať v úvahu okrem tlakových strát tiež jeho 
rovnomernosť rozloženie pred vstupom do kompresora 
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Obrázok 27 Tlakové straty a distorzia prúdu vzduchu na rovine AIP ako funkcia 
osovej dĺžky potrubia [16] 
. 
3.6.2 Tvarovanie potrubia v tvare S (S-duct shaping) 
Pre  priamy difúzor sa javí použitie kruhového prierezu najvýhodnejšie vzhľadom 
k tomu, že plocha kruhu je väčšia ako akého koľvek iného prierezu s rovnakým obvodom 
a preto tak dôjde k minimálnej interakcií vzduchu so stenami potrubia. Avšak použitím iného 
prierezu priameho difúzora, napríklad štvorcového alebo eliptického) spravidla nedochádza 
k významnému nárastu tlakových strát. [17]  
Výpočtom chovania medznej vrstvy v difúzore bolo zistené že optimálny uhol 
divergencie stien potrubia 2 ∗ 𝛼, pre difúzori s rovnakým pomerom vstupnej a výstupnej plochy 
a rovnakým Reynoldsovým číslom vzťahujúcim sa k vstupnému otvoru leží niekde v rozsahu 
2 ∗ 𝛼 = 3° 𝑎ž 8°. Tento optimálny uhol divergencie 2 ∗ 𝛼 klesá so vzrastajúcim Reynoldsovým 
číslom. 
U zakrivených difúzorov je situácia komplikovanejšia vďaka už spomínanému 
sekundárnemu prúdeniu. Prierez potrubia tu hrá významu úlohu. Ak použijeme eliptický tvar 
na vstupe, ktorý plynule prechádza do kruhového tvaru na výstupe difúzoru so strednicou 
zakrivenou v jednej rovine sú tlakové straty výrazne väčšie ak hlavná osa elipsy leží práve na 
rovine krivosti. Ak však elipsu natočíme tak aby jej hlavná osa bola kolmá na rovinu krivosti 
tlakové straty sú menšie. [18]  
Pre difúzory s veľkým odsadením, u ktorých sa vyskytuje separácia prúd v zákrutách, 
sa používa Gerlachovo tvarovanie (Gerlach area shaping - Obrázok 28) za účelom 
minimalizovať miesto s odtrhnutým prúdením. Vysoký tlak na vonkajšej stene zákruty 
difúzora, spôsobený odstredivou silou, často spôsobuje separáciu prúdu vo veľkej oblasti. Ak 
sú jednotlivé prierezy difúzora tvarované tak, že rýchlosť prúdenia sa zvyšuje na vonkajšej 
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strane zatáčky a znižuje na vnútornej strane, tlakový gradient medzi stenami zatáčky môže byť 
zmenšený. A tým sa dosiahne zmenšenie oblasti s odtrhnutým prúdením, bez zmeny priemernej 
rýchlosti prúdenia v celom priereze. Aby sme dosiahli takúto zmenu rýchlosti v jednotlivých 
častiach prierezu treba jednotlivé rezy potrubia účelne tvarovať. A to tak,  že prierez bude mať 
zužujúci sa tvar na vonkajšej strane zákruty a rozširovať sa bude na jej vnútornej časti. [2] [16] 
[19] 
 
Obrázok 28 Gerlachovo tvarovanie prierezov difúzoru v tvare S [2] [16] 
3.6.3 Riadenie medznej vrstvy 
Malé generátory víru v tvare profilu umiestnené tesne pred miesto v potrubí kde 
dochádza k separácií prúdenia sú tiež dobrým nástrojom na jeho minimalizáciu. Avšak je nutné 
poznať miesto kde k separácií prúdenia dochádza, pretože vírové generátory (turbulátory) sú 
najúčinnejšie ak sa umiestnia tesne pred miesto vzniku odtrhnutia prúdu.  Preto je nevyhnutná 
analýza difúzoru predtým ako sa dizajnér rozhodne použiť vírové generátory. Použitie 
turbulátorov sa tiež nazýva pasívnym riadením medznej vrstvy. Sacie potrubie s vírovým 
generátorom je zobrazené na Obrázok 29. 
Aktívne riadenie medznej vrstvy vo forme odsávania alebo vyfukovania medznej vrstvy 
je zvyčajne efektívnejšie než pasívne riadenie vo forme turbulátorov. Avšak je konštrukčne 
zložité a rastú výkonové nároky na kompresor ktorý by medznú vrstvu odsával alebo vyfukoval. 
Pri aplikácii na malí bezpilotný prostriedok toto riešenie spravidla nie je možné. [19] 
 
3.7 Odpor sacieho ústrojenstva 
Tvar kapoty sacieho otvoru je vo veľkej miere zodpovedná za prídavný odpor, ktorý 
vzniká pripojeným sacieho ústrojenstva na konštrukciu v porovnaní s inak rovnakou 
konfiguráciou lietadla bez neho. Veľký výskum v tejto oblasti bol urobený pri návrhu osovo 
symetrických krytov hviezdicových spaľovacích motoroch a neskôr pri návrhu tvaru 
motorových gondol pre lietadlá s prúdovým motorom. 
Odpor telies sa skladá z tlakového odporu, trecieho odporu a pri pohybe veľkými 
rýchlosťami z vlnového odporu v prípade, že na povrchu telesa vznikne miestne nadzvukové 
obtekanie pri inak podzvukovej rýchlosti letu v dôsledku zlého tvarovania telesa.  
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Obrázok 29 Vstupné ústrojenstvo lietadla F-111 využíva vírové generátory na 
stabilizáciu prúdenia [20] 
Ak uvažujeme osovo symetrickú gondolu prúdového motora (Obrázok 1 a Obrázok 2) 
v režime letu kedy pomer prúdenia 
𝐴∞
𝐴𝑐
= 1, je celkový odpor pomerne malí a závisí hlavne na 
trecom odpore gondoly. Avšak pomer prúdenia je v návrhovej rýchlosti letu spravidla menší 
než 1 a to z toho dôvodu, že pri nižšom pomere prúdenia má sacie ústrojenstvo menšie tlakové 
straty. Počas tohto režimu dochádza k zbrzdeniu prúdu vzduchu ešte pred vstupom do difúzora 
(vonkajšie stláčanie) Obrázok 23 a). V tomto prípade sa stagnačný bod presunie do vnútra 
kanálu smerom od nábežnej hrany a dochádza k „prelievaniu“ prebytočného vzduchu zo 
sacieho potrubia. Toto môže viesť až k odtrhnutiu prúdu na vonkajšej strane nábežnej hrany, 
teda na ploche kapoty gondoly, zatiaľ čo prúdenie v difúzore je bez narušenia. Rozdiel prierezu 
prúdovej trubice nerozrušeného prúdu vzduchu a prierezu určeného nábežnou hranou otvoru 
sánia má za následok vzniku prídavného odporu v anglicky písanej literatúre nazvaného pre-
entry drag. Tento prídavný odpor budeme označovať 𝐷𝑝𝑟𝑒, dá sa ľahko vypočítať už 
v predbežnom návrhu pomocou vzťahu: 
𝐷𝑝𝑟𝑒 = [(𝑝𝑐 − 𝑝∞) + 𝜌𝑐 ∗ 𝑣𝑐
2] ∗ 𝐴𝑐 − 𝜌∞ ∗ 𝑣∞
2 ∗ 𝐴∞ Rovnica 32 
 
Následne možno určiť súčiniteľa prídavného odporu 𝐶𝐷𝑝𝑟𝑒 ako pomer prídavného odporu 𝐷𝑝𝑟𝑒 
k dynamickému tlaku nerozrušeného prúdu 𝑞∞ a ploche krídla lietadla 𝑆: 
𝐶𝐷𝑝𝑟𝑒 =
𝐷𝑝𝑟𝑒
𝑞∞ ∗ 𝑆
 
Rovnica 33 
 
Pri režime letu kedy bude pomer prúdenia rovný jednej, 
𝐴∞
𝐴𝑐
= 1, bude prídavný odpor rovný 
nule 𝐷𝑝𝑟𝑒 = 0 𝑁. [2] 
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3.7.1 Tvarovanie kapoty vstupu vzduchu 
Počas letu s pomerom prúdenia menším ako jedna, kedy dochádza k prelievaniu, alebo 
pri lete kedy je pomer prúdenia práve rovní jednej, dochádza k urýchľovaniu prúdiaceho 
vzduchu okolo kapoty sacieho otvoru vzhľadom k rýchlosti nerozrušeného prúdu. Pri určitej 
podzvukovej rýchlosti letu dochádza k prekročeniu rýchlosti zvuku na kapotáži. Pri ďalšom 
zvyšovaní rýchlosti sa vyvinie oblasť s nadzvukovou rýchlosťou ohraničené rázovou vlnou. 
Táto situácia s odtrhnutím alebo bez odtrhnutého prúdenia, ktorá môže byť toho súčasťou je do 
určitej mieri zodpovedná za rapídne zvýšenie odporu. Z hore uvedeného je zrejmá, že 
najuspokojivejším výsledkom bude ak nedôjde k prekročeniu rýchlosti zvuku na kapote alebo 
akejkoľvek inej časti lietadla pri požadovanom Machovom čísle podzvukového letu. Obdobne 
ako v teórií krídla, jedná sa o subakritický dizajn. [2] 
Jedným z tvarov ktorý je vhodný pre kapotovanie predovšetkým gondol prúdových 
motorov je NACA profil 1. série. Základné bezrozmerné súradnice bodov tohto profilu je 
možné nájsť v literatúre [21], kde je taktiež uvedené akým spôsobom treba voliť jeho dĺžku 
a maximálny priemer tak, aby bolo možné dosiahnúť požadované kritické Machovo číslo letu. 
Použitím tohto profilu možno dosiahnuť kritického Machovho čísla o hodnote až 0,89. 
Označenie profilu je v tvare: NACA 1 – XX – XXX, kde za XX sa dosadí pomer vstupného 
priemeru 𝑑𝑐 k maximálnemu priemeru motorovej gondoly 𝐷 vynásobený 100 
𝑋𝑋 =
𝑑𝑐
𝐷
∗ 100 
číslo XXX je určené ako pomer dĺžky gondoly 𝑥 (vzdialenosť medzi vstupným otvorom 
a miestom s najväčším priemerom) k jej maximálnemu prierezu 𝐷 vynásobený 100 
𝑋𝑋𝑋 =
𝑥
𝐷
∗ 100 
Tieto pomerné rozmery sú následne volené z grafu v literatúre [21] na základe požadovaného 
kritického Machova čísla letu a pomeru rýchlostí 
𝑣∞
𝑣𝑐
.  
 
3.8 Straty vzniknuté odtrhnutím prúdu na nábežnej hrane 
vstupného otvoru 
Sacie ústrojenstvá sa navrhujú na určitú rýchlosť letu. Spravidla to je návrhová cestovná 
rýchlosť. Návrh je prevedený tak aby pri tejto rýchlosti mal čo najväčšiu účinnosť a zároveň 
najmenší odpor. Pre niektoré lietadlá môže byť dôležitý iný režim pri menšej alebo dokonca 
nulovej dopredanej rýchlosti. Napríklad lietadlá s kolmým štartom a pristátím (VTOL) 
vyžadujú maximálnu tlakovú premenu pri v podstate nulovej rýchlosti, kedy sa vznášajú. Mimo 
rýchlosť pre ktorú bolo sacie ústrojenstvo navrhnuté možno očakávať väčšie tlakové straty, 
väčšiu distorziu, prípadne nárast odporu. 
Aby sa dosiahlo zlepšenie vlastností pri malých rýchlostiach sacieho kanálu inak 
navrhnutého pre vysoké podzvukové rýchlosti je nutné vytvoriť začiatočnú konvergentnú časť 
sacieho kanála ktorá v mieste najmenšieho prierezu (hrdla) prejde plynule do divergentnej časti 
teda difúzora. V závislosti na požadovaných minimálnych tlakových stratách pri malých 
rýchlostiach sa volí takzvaný pomer zúženia na vstupe (contraction ratio): 
𝐶. 𝑅. =
𝐴𝑐
𝐴𝑡
 
Rovnica 34 
 
Tvar profil medzi vstupným prierezom a prierezom hrdla sa spravidla volí buď časť kruhu alebo 
elipsy. Pri použití elipsy je tiež dôležité správne zvoliť pomer veľkosti hlavného polomeru 
k veľkosti vedľajšieho polomeru elipsy.  
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Inými spôsobmi ako zachovať dobré vlastnosti pri vysokých návrhových rýchlostiach 
a zároveň zabrániť odtrhávaniu prúdu vzduchu na vnútornej časti vstupného otvoru pri malých 
rýchlostiach je použitie pomocných otvorov, ktoré sa otvoria v prípade že tlak v kanáli poklesne 
oproti tlaku na vonkajšej strane jeho kapotáže. Toto však so sebou prináša mnoho technických 
problémov pri riešení dvierok pomocných otvorov a taktiež nárast hmotnosti. 
Na Obrázok 31 je zobrazené sacie ústrojenstvo s pomocnými otvormi. Jedná sa 
o lietadlo Harrier so schopnosťou kolmého štartu a pristátia. Pre vysokú účinnosť jeho sacieho 
kanála pri vznášaní sa a zároveň zachovania minimálnych rozmerov pre let maximálnou 
rýchlosťou sú pomocné sacie otvory nevyhnutnosťou. Sú umiestnené v podstate po celom 
obvode aby zabezpečili dostatočný prísun vzduchu pri malých rýchlostiach a pri kolmom štarte 
a pristáti. Obrázok ukazuje, že dvierka pomocného vstupného otvoru sú na spodnej strane 
otvorené, zatiaľ čo na hornej strane zatvorené. Je to z toho dôvodu, že pri lete pri vysokom uhle 
nábehu  sa zvýši tlak na spodnej strane lietadla a dôjde k otvoreniu spodných dvierok 
pomocných otvorov. To znamená, že takéto usporiadanie okrem zlepšenia vlastností pri 
nízkych rýchlostiach taktiež zlepšuje vlastnosti sacieho ústrojenstva pri lete s veľkým uhlom 
nábehu. 
Iným spôsobom ako zachovať dobré vlastnosti vstupného ústrojenstva pri vysokých 
i nízkych rýchlostiach je použitie slotov Obrázok 30. Toto riešenie sa vyhýba zložitému 
mechanizmu dvierok a zároveň zabezpečuje podobnú funkciu ako pomocné vstupy 
s dvierkami. [2] [11] 
 
Obrázok 30 Porovnanie vstupov bez slotu a so slotom pri nulovej rýchlosti a pri lete 
návrhovou rýchlosťou [2] 
 
Obrázok 31 Sacie ústrojenstvo s pomocnými otvormi [11] 
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4 Validačná úloha 
Pri riešení akéhokoľvek technického problému pomocou počítačového modelu je 
potrebné poznať presnosť ktorú je bežne možné riešením získať, mať predstavu o tom o koľko 
percent sa rádovo výsledok môže líšiť od skutočnosti. Od začiatku vývoja CFD kódov si ich 
autori overovali presnosť výpočtu pomocou výsledkov získaných experimentálne prevažne 
nameraných v aerodynamickom tuneli. Presnosť výpočtu pomocou CFD do istej mieri závisí 
i na pracovníkovi ktorí danú úlohu rieši, na jeho skúsenostiach, schopnosti zostrojiť vhodnú 
výpočtovú sieť a správne vyhodnotiť a interpretovať získane výsledky. Za účelom overenia 
schopnosti výpočtového programu riešiť daný problém a získať prvé skúsenosti v tejto oblasti 
bola prevedená taktiež validačná úloha. Za týmto účelom bol zvolený výpočet 
aerodynamických charakteristík modelu DLR-F6 pomocou komerčného programu ANSIS 
Fluent 14.5. 
 
4.1 Popis modelu 
Tento model bol vytvorený v rámci fóra s názvom 2nd AIAA CFD Drag Prediction 
Workshop: 
 pre posúdenie moderných výpočtových metód ako praktického nástroja pre 
výpočet aerodynamických síl a momentov lietadiel s čím ďalej komplexnejšou 
geometriou 
 za účelom poskytnúť nestranné fórum pre vyhodnotenie presnosti existujúcich 
počítačových kódov využívajúcich Navier-Stokasovo riešenie. 
 za účelom identifikovať oblasti vyžadujúce ďalší výskum a vývoj 
Neskôr bol taktiež využitý pre porovnanie aerodynamických tunelov ONERA S2MA vo 
Francúzsku a NASA NTF (National Transonic Facility) v USA. 
Model reprezentuje moderné dvojmotorové dopravné lietadlo vid. Obrázok 32, 
vychádza zo staršieho modelu DLR-F4 a bol postavený v 80-tych rokoch. [22] [23] 
3D geometria modelu vo formáte CATIA, IGES a STP je dostupná internete [23] 
  
Štíhlosť (aspect ratio) 9.5  [ - ] 
Uhol šípu nábežnej hrany 27.1  [ ° ] 
Plocha krídla (S) 1.565  [ ft2 ] 145393.2576 [ mm2 ] 
Rozpätie (b) 46.114  [ in ] 1171.2956 [ mm ] 
Hĺbka strednej aerodynamickej tetivy (cSAT) 5,559  [ in ] 141.1986 [ mm ] 
Vzdialenosť referenčného bodu od špičky trupu 19.878  [ in ] 504.9012 [ mm ] 
Vzdialenosť referenčného bodu nadol od osy 
trupu 
1.336  [ in ] 33.9344 [ mm ] 
Tabuľka 1 Dôležité rozmeri modelu DLR-F6 
4.2 Úprava 3D modelu pred tvorbou výpočtovej siete 
Pred samotnou tvorbou siete je vhodné si model upraviť tak aby bol tvorený iba jednou 
plochou alebo viacerými z logického hľadiska usporiadanými plochami. 
V programe CATIA bol zistený nedostatok v oblasti motorovej gondoly, kde jednotlivé 
plochy jej vnútornej časti (difúzora) na seba s dostatočnou toleranciou nedosadali. Preto bola 
jedna plocha vymazaná a nahradená novou pomocou funkcie blend. 
V tomto prípravnom procese pred tvorbou vlastnej siete bola taktiež vytvorená plocha 
ohraničujúca okolie v tvare polgule s priemerom 10x väčším ako najväčší rozmer modelu. Táto 
plocha je nazvaná „farfield“. Keďže sa pri výpočte neuvažuje s nesymetrickými prípadmi letu, 
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je možné model a teda aj výpočtovú sieť zjednodušiť tým že sa rozdelí v rovine symetrie na 
polovicu. V tejto deliacej ploche bola vytvorená ďalšia plocha s názvom „symmetri“ Celí 
model lietadla bol následne rozdelený na menšie podskupiny s nasledujúcimi názvami: trup – 
„fusselage“, krídlo – „wing“, pylón – „pylon“, motorová gondola – „nacelle“ 
Následne bola geometria uložená vo formáte STEP. Na Obrázok 33 je vidieť model DLR-F6 i 
s plochou symmetri a farfield.  
 
 
Obrázok 32 Trojpodlahová "muška" modelu DLR-F6 [22] 
 
Obrázok 33 RLR-F6 rozdelenie plôch 
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4.3 Tvorba výpočtovej siete 
Pre CFD analýzu validačnej úlohy i neskoršie analýzu navrhnutého modelu so sacím 
ústrojenstvom bolo rozhodnuté vytvoriť neštruktúrovanú výpočtovú sieť. Neštruktúrovaná 
výpočtová sieť je z hľadiska tvorby časovo nenáročná oproti štrukturovanej. No jej nevýhodou 
sú väčšie výpočtové časy a požiadavky na hardvér. 
Tvorba siete začína spustením programu ICEM. Následným vytvorením nového 
projektu v zložke ktorú je treba na to vopred pripraviť na disku PC. Geometria je do programu 
ICEM importovaná cez „File“ -> „Import Geometri“ -> „Legacy“ -> „STP/IGES“.  
Po načítaní geometrie nasleduje rozdelenie plôch do jednotlivých častí a následne 
usporiadanie jednotlivých častí do zostáv. Vytvorenie častí a zostavy bolo prevedené cez 
záložku „Parts“  -> “Create Parts“, prípadne  „Create Assembly“. Takto bola geometria  
rozdelená na nasledujúce časti (Party): FARFIELD – plocha v tvare polgule, SYMMETRY – 
plocha prechádzajúca kolmou rovinou lietadla reprezentujúca symetriu, FUSELAGE – všetky 
plochy tvoriace trup, NACELLE – všetky plochy tvoriace motorovú gondolu (vnútorné aj 
vonkajšie), PYLON – plochy tvoriace pylón motoru, WING – plochy tvoriace krídlo. Následne 
Bola vytvorená zostava s názvom WBNP ktorej súčasťou boli časti tvoriace lietadlo teda 
FUSELAGE, NACELLE, PYLON, WING. Takéto usporiadanie plôch je prehľadné, pri tvorbe 
siete sa s modelom lepšie pracuje a dá sa rýchlo zvoliť ktorú plochu si zrovna chceme pozrieť 
a skontrolovať na nej prvky siete. 
Ďalej boli vymazaná všetky čiary a body „Geometry“ -> „Delet Curve“ a „Delet Point“. 
Následne boli pomocou funkcie „Builoding Diagnostic Topology“ vytvorené nové krivky 
a body,. Pri použití tejto funkcie je možné zvoliť požadovanú toleranciu napojenia plôch čo 
rozhoduje o čiarach ktoré na hraniciach plôch vzniknú. Následne boli zmazané opäť všetky 
body, a čiary boli ponechané len tie ktoré tvorili hranicu medzi jednotlivými časťami (partami), 
alebo čiary ktoré rozdeľovali dve plochy s bodovou nevážnosťou, alebo čiary o ktorých bolo 
rozhodnuté, že sú z hľadiska tvorby siete dôležité aby výsledná sieť lepšie dodržala tvary 
modelu. Všetky body a nadbytočné čiary je nutné zmazať lebo sa sieť na ne primárne viaže 
a preto ak nebudú vymazané môže vzniknúť nekvalitná sieť. Taktiež vzniká hrozba tvorby 
pyramídových prvkov. Funkciu možno nájsť: „Geometry“ -> “Repair Geometry” -> “Builoding 
Diagnostic Topology“. 
Doležíte je vytvoriť “telo” pomocou funkcie „Geometry“ -> „Create Body“. V oblasti 
predstavujúcej objem vzduchu, výpočtovej domény, sa vytvorí FLUID. Keďže táto úloha je 
symetrická netreba ďalšie iné telo vytvárať, avšak pri tvorbe siete pre analýzu sacieho kanálu 
treba vo vnútornom priestore geometrie bezpilotného prostriedku vytvoriť „telo“ a nazvať ho 
ORFN, to zaručí, že výpočtová sieť vo vnútri krídla alebo vnútorných priestoroch trupu nebude 
vytvorená.  
Nasleduje nastavenie výpočtovej siete. V záložke „Mesh“ -> „Global Mesh Setup“ -> 
„Global Mesh Parameters“ sa nastavuje maximálna veľkosť elementu, ak označíme možnosť 
„Curvature/Proximity Refinement“ môžeme definovať počet elementov ktoré budú využité na 
vyhladenie kruhu. Pri tvorbe siete pre DLR-F6 tato funkcia nebola vyžitá no pri tvorbe siete 
navrhnutého bezpilotného prostriedku už bola táto funkcia s výhodou využitá.  Následne je 
treba nastaviť maximálne veľkosti elementov použitých na jednotlivých plochách pomocou 
funkcie „Mesh“ -> „Part Mesh Setup“, kde sa tiež nastavuje na ktorých plochách budú 
vytvorené prizmatické vrstvy. V tomto prípade sú to všetky plochy s výnimkou FARFIELD 
a SYMMETRY. Veľkosť nastavenia elementov záleží predovšetkým na veľkosti modelu 
a zložitosti geometrie, na veľké plochy s malou krivosťou možno použi veľké elementy zatiaľ 
čo na plochy s veľkou krivosťou treba použiť menšie elementy. 
Následne je možné vytvoriť objemovú sieť „Compute Mesh“ -> „Volume Mesh“. Typ 
siete bol zvolený „Tetra/Mixed“ a ako metóda siete „Robust (Octree)“. Kliknutím na tlačidlo 
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„Compute“ došlo k vytvoreniu siete. Následne je vhodné vytvorenú objemovú sieť 
skontrolovať poprípade vylepšiť jej kvalitu pomocou funkcie „Edit Mesh“ -> „Ceck Mesh“ a 
„Smooth Mesh Globally“. Kvalita siete býva tiež označovaná ako aspect ratio a ide o pomer 
strán. V prípade prvkov Tri je najlepšia kvalita ak má prvok tvar rovnostranného trojuholníka, 
v prípade prvku Tetra ak je štvorsten tvorený rovnostrannými trojuholníkmi. 
Po kontrole a vyhladení siete je možné pokračovať s tvorbou prizmatickej siete ktorá 
vyrastie na plochách u ktorých bola tvorbu prizmatických vrstiev nastavená v „Part Mesh 
Setup“. V zložke „Global Mesh Parameters“ -> „Prism Meshing Parameters“, boli nastavené 
údaje podľa odporučenia pracovníkov LU. Tieto údaje sú uvedená v Tabuľka 2. 
 
Growth law Exponential 
Initial high 60 
Heigh ratio 1 
Number of layers 2 
Total height 120 
Min prism quality 0,000001 
Ortho weight 0,50 
Filet ratio 0,1 
Max prisma angle 180 
Max heigh over base nič 
Prism height limit factor 0,4 
Ratio multiplier nič 
New volume part nič 
Side part nič 
Top part nič 
Number of surface smooth steps 10 
Triangle quality type laplace 
Number of volume smoothing steps 10 
Max directional smoothing steps 10 
First layer smoothing steps 10 
Tabuľka 2 Tvorba prizmatických vrstiev 
V záložke „Compute Mesh“ -> „Prism Mesh“ bolo zvolené vypočítať pryzmatickú sieť 
z už existujúcej siete. Kliknutím na tlačidlo „Compute“ bola vytvorená prismatická sieť 
s dvoma vrstvami. Dve vrstvy prizmatickej siete nestačia na modelovanie situácie a dejov ktoré 
v medznej vrstve nastávajú a preto boli  následne tieto dve vrstvy rozdelené každá na 8 ďalších 
pomocou „Edit Mesh“ -> „Split Mesh“ -> „Split Prisms“. Tu bolo nastavené „Prisma Ratio“ 1 
a „Number of layers“ 8. Takto vzniklo na povrchu 16 prizmatických vrstiev s rovnakou výškou. 
Rovnaký výška prismatických vrstiev tiež nie je vhodná. Preto treba poposúvať jednotlivé 
vrstvy tak aby výška prvej vrstvy hneď na ploche bola malá a postupne sa zväčšovala , najväčšiu 
výšku bude mať posledná vrstva. Posun vrstiev sa prevedie pomocou „Edit Mesh“ -> „Move 
Nodes“ -> „Redistribute Prism Edge“ kde sa zvolí možnosť „Fix initial high“ a následne sa 
zadá výška prvej vrstvy. Výška prvej vrstvy bola určená pomocou kalkulačky, ktorú možno 
najsť v zoznaame použitých zdrojov pod číslom [24]. 
Po vytvorení prizmatickej vrstvy bola sieť opäť skontrolovaná a vyhladený. Sieť 
neobsahovala žiadne pyramídové prvky.  
Nakoniec je treba priradiť jednotlivým plochám okrajové podmienky (OP). ). Všetkým 
plochám tvoriacim model lietadla bola priradená OP wall. Ploche s názvom „symmetri“ bola 
priradená OP symmetry a ploche ohraničujúcej výpoštovú doménu „farfield“ OP pressure-far-
VUT FSI v Brne                               Optimalizovaný návrh                                     Letecký ústav 
 sacieho kanálu turbínového motoru  
 
39 
V Brne 13 – 14.06.2016  Michal Kubo 
 
field. Výpočtová sieť bola uložená vo formáte s koncovkou .msh a obsahovala 16 
prizmatickými vrstvami a 6 548 578 elementov. Výpočtová siet modelu použitého pri 
validačnej úlohe je zobrazená na Obrázok 34, Obrázok 35 a Obrázok 36. 
 
 
Obrázok 34 Sieť na povrchu modelu DLR-F6 
 
Obrázok 35 Sieť na povrchu, v detailnejšom pohľade si možno všimnúť prizmatické vrstvy na 
rozhraní modrej siete trupu a červenej siete na rovine symetrie 
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Obrázok 36 Objemová sieť modelu DLR-F6 
 
4.4 Nastavenie výpočtu, výpočet 
Výsledok kalibračnej úlohy je porovnaný s hodnotami nameranými v aerodynamickom 
tuneli ONERA S2MA, ktoré možno nájsť v dokumente [22]. Meranie bolo prevedené pri 
Machovom čísle M=0,75 a Reynoldsovom čísle Re=3 000 000 vzťahujúcom sa k strednej 
aerodynamickej tetive, v rozsahu uhlov nábehu -4° až 2°. Dodržanie týchto hodnôt je z hľadiska 
porovnávania výsledkov nevyhnutné. Avšak dosiahnuť ich na hladine mora v podmienkach 
MŠA nie je so strednou aerodynamickou tetivou s danými rozmermi možné a preto treba určiť 
iné hodnoty atmosférických podmienok, tak aby bolo zachované jak Re tak M číslo.  
Bolo treba zmeniť hodnotu kinematickej viskozity. To je možné urobiť dvoma 
spôsobmi, buď zmenou teploty alebo zmenou hustoty. So zmenou teploty sa mení jak viskozita 
tak aj rýchlosť zvuku a preto bude teplota stanovená na 0°C teda 273.15K. Zmenu hustoty 
možno dosiahnuť zmenou tlaku čo vyplýva zo stavovej rovnice ideálneho plynu: 
𝑝 = 𝜌 ∗ 𝑟 ∗ 𝑇 Rovnica 35 
 
Pomocou Rovnica 35, Rovnica 5, Rovnica 6, Rovnica 25 a Rovnica 29 následne možno 
dopočítať správnu hodnotu tlaku, tak aby boli splnené podmienky použité pri meraní 
aerodynamických veličín v tuneli ONERA S2MA.  
Je bežnou praxou, že sa v tuneloch používajú väčšie tlaky, nižšie teploty, dokonca sa 
pracuje s inými plynmi než je vzduch, to za účelom zachovať rovnaké bezrozmerné veličiny pri 
ktorých lietajú lietadlá pri meraní zmenšených modelov lietadiel. 
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𝑇 = 273,15 𝐾 
𝑀 = 0,75 
𝑅𝑒 = 3 000 000 
𝑐𝑆𝐴𝑇 = 141,1986 𝑚𝑚 = 0,1412 𝑚 
𝜇 =
1,458 ∗ 10−6 ∗ √𝑇
1 +
110,4
𝑇
=
1,458 ∗ 10−6 ∗ √273,15
1 +
110,4
273,15
= 1,71608 ∗ 10−5  𝑁 ∗ 𝑠 ∗ 𝑚−2 
𝑎 = √𝜅 ∗ 𝑟 ∗ 𝑇 = √1,41 ∗ 287,04 ∗ 273,15 = 332,49 𝑚 ∗ 𝑠−1 
𝑀 =
𝑣
𝑎
   →    𝑣 = 𝑀 ∗ 𝑎 = 0,75 ∗ 332,49 = 249,37 𝑚 ∗ 𝑠−1 
𝑅𝑒 =
𝑐𝑆𝐴𝑇 ∗ 𝑣 ∗ 𝜌
𝜇
     →      𝜌 =
𝑅𝑒 ∗ 𝜇
𝑐𝑆𝐴𝑇 ∗ 𝑣
=
3 000 000 ∗ 1,71608 ∗ 10−5
0,1412 ∗ 249,37
= 1,4621 𝑘𝑔 ∗ 𝑚−3 
𝑝 ∗= 𝜌 ∗ 𝑟 ∗ 𝑇 = 1,4621 ∗ 287,04 ∗ 273,15 = 114637,071 𝑃𝑎 
 
Density Based bol zvolený ako riešič, Energy Equation – ON, Viscous model – Spalar 
Allmaras, Materiál – Ideal Gas s modelom viskozity podľa Sutherlandovho zákona, 
Formulation – Implicit. So vždy defoultne nastavenými hodnotami relaxačných faktorov 
a Courantovým číslom od 5 až do 110.  
 
Podmienky na OP pressure-far-field boli nastavené nasledovne:  
 Tlak = 114637,071Pa 
 Teplota = 273,15K 
 Machovo číslo = 0,75 
Za referenčné hodnoty bolo dosadené: 
 Area = S/2 = 0,072696628 m2 
 Length = cSAT = 0,1412 m 
Použitá bola štandardná inicializácia z OP pressure-far-field 
Do monitoru CD bol nastavený vektor nabiehajúceho prúdu vzduchu 
Do monitoru CL bol nastavený vektor kolmí na nabiehajúci vzduch 
Do monitoru CM bola napísaná súradnicová poloha referenčného bodu: 
 X=0,5049-0,341001=0,1639m 
 Y=0 
 Z=0 
 Vektor osy klopivého momentu X=1 
 
Konvergencia bola pomerne rýchla a prípad s uhlom nábehu 0° skonvergoval už po 
2500 iteráciách. Každý ďalší počítaný uhol nábehu bol rátaní z predchádzajúceho miesta s tým 
že sa zmenšilo Courantovo číslo a bol nastavený nový vektor nabiehajúceho vzduchu. Prípad 
bol považovaný za skonvergovaný ak došlo k ustáleniu rezíduí no hlavne ustáleniu sledovaných 
súčiniteľov vztlaku, odporu a momentu. Na Obrázok 38 je vidieť priebeh reziduí a monitorov 
súčiniteľa vztlaku, odporu a momentu. Celkovo bolo spočítaných 7 režimov v rozmedzí uhlov 
nábehu od -4° do 2° s rozstupom po 1°. 
Po skonvergovaní výpočtu pri uhle nábehu 0° bola skontrolovaná hodnota funkcie Wall 
Y+ pre ktorú je dôležité aby sa jej hodnota pohybovala do jednej. Z Obrázok 37 je zrejmé, že 
Wall Y+ ja na väčšine plôch naozaj rovné alebo menšia ako jedna. 
Na Obrázok 39 a Obrázok 40 je znázornené rozloženie statického tlaku na hornej 
a spodnej strane modelu DLR-F6. Za povšimnutie stojí to že na spodnej strane krídla je výrazne 
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nižší tlak ako na vrchnej strane krídla. Takéto rozloženie tlaku vzniklo v dôsledku záporného 
uhlu nábehu, v tomto prípade 𝛼 = −4°. 
 
Obrázok 37 Kontrola stenovej funkcie po skonvergovaní prípadu uhol nábehu rovný nule 
 
 
Obrázok 38 Priebeh monitorov súčiniteľov odporu, vztlaku, momentu a monitor rezíduí 
VUT FSI v Brne                               Optimalizovaný návrh                                     Letecký ústav 
 sacieho kanálu turbínového motoru  
 
43 
V Brne 13 – 14.06.2016  Michal Kubo 
 
 
Obrázok 39Rozloženie statického tlaku na horných plochách pre uhol nábehu -4° 
 
Obrázok 40 Rozloženie statického tlaku na spodných plochách pre uhol nábehu -4° 
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4.5 Výsledky výpočtu a zhodnotenie 
Výsledky CFD výpočtu boli spolu s nameranými hodnotami z aerodynamického tunelu 
usporiadané do Tabuľka 3 a dopočítané rozdiely medzi vypočítanými a nameranými hodnotami 
a taktiež percentuálne rozdiely vzhľadom k nameraným hodnotám v tuneli. Pre názornosť sú 
taktiež uvedené grafy vztlakovej, momentovej a odporovej čiary a aerodynamickej poláry. 
 
 
Obrázok 41 Porovnanie vztlakových čiar 
 
 
Obrázok 42 Porovnanie momentových čiar 
Z prezentovaných výsledkov v grafoch je zrejmé, že rozdiely hodnôt súčiniteľov odporu 
a klopivého momentu spočítaných vo validačnej úlohe a nameraných v tuneli sú v celom 
rozsahu uhlov nábehu približne rovnaké. Iná situácia je so súčiniteľom vztlaku, kde sa 
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jednotlivé vztlakové čiary pretínajú a je zrejmé, že vztlaková čiara spočítaná pomocou CFD má 
iný sklon než vztlaková čiara zostavená z hodnôt nameraných v aerodynamickom tuneli. 
Z Tabuľka 3 je vidieť že v rozsahu uhlu nábehu 0° až 2° je minimálna percentuálna 
odchýlka. Najväčšia percentuálna odchýlka u súčiniteľa vztlaku je 198,1% pri zápornom uhle 
nábehu -3°. Avšak v celom rozsahu uhlov nábehu sú absolútne odchýlky rádovo v stotinách čo 
sa dá považovať za pomerne dobrý výsledok. Veľká percentuálna odchýlka je z dôvodu celkovo 
nízkych hodnôt súčiniteľa vztlaku pri záporných uhloch nábehu. 
Maximálna percentuálna odchýlka súčiniteľa odporu je 45% pri uhle nábehu -1°.  
Súčiniteľ klopivého momentu vykazuje v celom meranom rozsahu najmenšiu 
percentuálnu odchýlku, ktorá je v priemere -16,6% .  
Na základe tohto zhodnotenia možno konštatovať, že validačná úloha bola úspešná 
a program Fluent 14.5 je vhodný nástroj na analýzu pri riešení návrhu sacieho kanálu. 
 
 
Obrázok 43 Porovnanie odporových čiar 
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Obrázok 44 Porovnanie aerodynamických polár 
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Výsledky vypočítané počas riešenia 
kalibračnej úlohy programom Fluent 
Výsledky nameraná v 
tuneli ONERA 
Rozdiely 
Hodnoty rozdielov 
Percentuálne vyjadrenie 
rozdielu od tunelového 
merania 
α CL CD CM Počet 
iterácií 
CL CD CM ΔCL ΔCD ΔCM CL CD CM 
[ ° ] [ - ] [ - ] [ - ] [ - ] [ - ] [ - ] [ - ] [ - ] [ - ] [ % ] [ % ] [ % ] 
2 0.6227 0.0554 -0.1332 1800 0.6415 0.0422 -0.1141 -0.0188 0.0132 -0.0191 -2.9 31.3 -16.7 
1 0.5189 0.0473 -0.1457 2200 0.5011 0.0337 -0.1200 0.0178 0.0136 -0.0258 3.6 40.2 -21.5 
0 0.4104 0.0425 -0.1497 2500 0.3804 0.0295 -0.1311 0.0300 0.0130 -0.0186 7.9 44.2 -14.2 
-1 0.3089 0.0399 -0.1592 1200 0.2635 0.0275 -0.1401 0.0454 0.0124 -0.0191 17.2 45.0 -13.6 
-2 0.2134 0.0394 -0.1676 1595 0.1502 0.0275 -0.1448 0.0632 0.0119 -0.0228 42.1 43.4 -15.7 
-3 0.1093 0.0401 -0.1768 1700 0.0367 0.0289 -0.1530 0.0726 0.0112 -0.0238 198.1 38.7 -15.5 
-4 0.0039 0.0426 -0.1861 1400 -0.0582 0.0326 -0.1569 0.0621 0.0100 -0.0292 106.7 30.7 -18.6 
 
Tabuľka 3 Porovnanie výsledkov validačnej úlohy s hodnotami nameranými v aerodynamickom tuneli ONERA S2M
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5 Návrh sacieho kanála 
Návrh sacieho kanálu pre bezpilotný prostriedok nie je jednoduchá úloha, obzvlášť ak 
sa jedná o obratné lietadlo s veľkým rozsahom rýchlostí, uhlov nábehu (𝛼) a vybočenia (𝛽) 
ktoré môžu pri plnení misie nastať. Z doplňujúceho zadania diplomovej práce, ktoré vytvorili 
pracovníci leteckého oddelenia První brněnská strojírna Velká Bíteš, a. s. (ďalej len PBS) 
a s ktorými bola práca konzultovaná je zrejmá, že sa jedná práve o takéto pomerne obratné 
lietadlo. Doplňujúce zadanie [25] je možné nájsť v Príloha 1. Sú v nej definované režimy letu 
vo forme uvedenej rýchlosti, požadovaného teoretického hmotnostného prietoku a uhlu nábehu 
a vybočenia. Taktiež bola dodaná geometria jak vonkajších plôch bezpilotného prostriedku, tak 
aj vstupnej časti statoru motora. Obrázok 45 zobrazuje muška modelu a základné rozmery. 
Koncepčne bol zvolený návrh sacieho otvoru s jedným vstupom na spodnej strane trupu 
odsadeným od steny tak aby sa zabránilo nasávaniu medznej vrstvy. Dokument [25] voľbu 
koncepcie nijako neobmedzuje a z aerodynamického hľadiska by práve takéto riešenie malo 
poskytovať najlepšie vlastnosti hlavne pri zvýšenom uhle nábehu. Boli vytvorené dva modeli 
s rovnakou koncepciou, avšak s inou osovou dĺžkou kanálu a iným tvarovaním difúzora 
a vonkajšej kapotáže. Jeden z modelov je označený ako MODEL_2 a ten ďalší MODEL_3. Pri 
návrhu MODELu_3 sa vychádzalo zo skúseností z návrhu MODELu_2 a čiastočných 
výsledkov medzičasom získaných z CFD analýzy. 
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Obrázok 45 Muška modelu doplňujúceho zadania 
5.1 MODEL_2 
5.1.1 Návrh vstupného prierezu a prierezu hrdla 
Návrh sacieho kanálu začal definovaním jednotlivých prierezov, určením ich plôch 
v závislosti na rýchlosti prúdenia tak aby sa vyhlo dosiahnutiu nadzvukovej rýchlosti 
v najužšom priereze, hrdle, a zároveň navrhnúť čo najmenší prierez vstupného otvoru s cieľom 
dosiahnuť malí prídavný odpor pri vysokých rýchlostiach. Kontrolu rýchlosti v sacom potrubí 
je dôležité previesť pre celí rozsah rýchlostí a výšok letu súčasne pri maximálnom 
predpokladanom hmotnostnom prietoku, hlavne pri nulovej rýchlosti hrozí dosiahnutie 
rýchlosti M=1 v hrdle. Pri návrhu sa uvažovalo s redukovaným hmotnostným prietokom 𝑚𝑟̇ =
6800 𝑘𝑔 ∗ ℎ−1 ≅ 1,889 𝑘𝑔 ∗ 𝑠−1. Skutočný hmotnostný prietok je závislí od priemerných 
hodnôt celkového tlaku a celkovej teploty na AIP, teda závisí predovšetkým od rýchlosti, výšky 
letu a od tlakových strát v sacom potrubí. Vzťah pre redukovaný hmotnostný prietok je uvedený 
v doplňujúcom zadaní [25], jeho úpravou možno vyjadriť skutočný hmotnostný prietok ?̇?: 
?̇? = 𝑚𝑟̇ ∗
𝑃𝑓
101325
∗ √
288,15
𝑇𝑇,𝑓
 
Rovnica 36 
 
Použitím vzťahu Rovnica 36 sa situácia zjednodušuje a  Machove čísla v jednotlivých 
prierezoch vychádzajú rovnaké pre každú rýchlosť letu (𝑀∞) a výšku letu. So zmenou rýchlosti 
a výšky letu dochádza k zmene rýchlosti, tlaku, hustoty a teploty v jednotlivých prierezoch. 
Celkový tlak, celková hustota a celková teplota sú pre danú rýchlosť a výšku letu v každom 
priereze rovnaké, tak ako to vychádza z prúdenia ideálneho stlačiteľného vzduchu prúdovou 
trubicou vid. kapitola 3.2.2. Skutočný hmotnostný prietok bol vypočítaný s použitím 
predpokladu tlakových strát na AIP 3%.  
Na základe tohto výpočtu boli zvolené veľkosti jednotlivých prierezov: 
 Plocha prierezu AIP vychádza z priemeru statoru motora 𝐴𝑓 = 16512,77 𝑚𝑚
2 
 Vstupná plocha prierezu bola zvolená 𝐴𝐶 = 10751,32 𝑚𝑚
2 
 Plocha hrdla bola zvolená 𝐴𝑡 = 8171,28 𝑚𝑚
2 
 Pomer plochy vstupu a hrdla dáva 𝐶. 𝑅. = 1,316 
Pri takto zvolených prierezoch je Machove číslo v jednotlivých prierezoch nezávislé na 
výške a rýchlosti: 
 𝑀𝑐 = 0,462 
 𝑀𝑡 = 0,723 
 𝑀𝑓 = 0,278 
V závislosti na rýchlosti prípadne výške letu sa mení pomer prúdenia a teda i prídavný 
odpor. Hodnoty prietoku, pomeru prúdenia, rýchlosti v jednotlivých prierezoch, prídavného 
odporu pre uvažované rýchlosti letu a výšku 0m MŠA sú uvedené v Tabuľka 4. Výpočet bol 
prevedený pomocou rovníc uvedených v kapitole 3.2.2 zostavených do programu Excel. 
 
5.1.2 Návrh MODELu_2 
Osová vzdialenosť vstupného otvoru od plochy AIP bola zvolená na 700mm, z čoho 
plynie vzdialenosť vstupného otvoru od špice trupu 1000mm. Pre túto vzdialenosť bola 
vypočítaná hrúbka medznej vrstvy pomocou teórie rovnej dosky uvedenej v kapitole 3.5.3. 
Hrúbka medznej vrstvy pre rýchlosť M=0,2 vo výške 0m MŠA je 𝛿𝑇,𝑀=0,2 = 17,1𝑚𝑚 a pre 
M=0,8 v 0m MŠA je 𝛿𝑇,𝑀=0,8 = 13,3𝑚𝑚. Na základe výpočtu hrúbky medznej vrstvy pre 
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rýchlosť M=0,2 bola zvolená výška odsadenia vstupného otvoru od steny trupu ako 1,2 násobok  
hrúbky medznej vrstvy 𝛿𝑇,𝑀=0,2.  
V snahe navrhnúť sacie ústrojenstvo s nízkymi tlakovými stratami, malou distorziou, 
ale aj malým odporom bolo navrhnutý tvar vstupného ústrojenstva tak, aby čo najmenej 
zväčšoval čelný prierez lietadla. Trup UAV je rotačné teleso a preto horný okraj sacieho otvoru 
bol prevedený ako časť kruhu so stredom ležiacim na ose trupu. Takto vzniknutá medzera medzi 
trupom a sacím otvorom má všade rovnakú veľkosť.  
 
Podmienky prúdenia pre navrhované prierezy pre h=0m MŠA 
M∞ v∞ A∞ vc vt vf Pomer 
prúdenia  
A∞/Ac 
Dpre Skutočný 
hmotnostný 
prietok  M 
[ - ] [ m*s-1 ] [ mm2 ] [ m*s-1 ] [ m*s-1 ] [ m*s-1 ] [ - ] [N] [kg*s-1] 
0.8 273.2 7864.95 164.24 249.5 100.09 0.732 60.44 2.632 
0.6 204.9 8998.4 160.2 243.49 97.52 0.837 10.32 2.259 
0.4 136.6 12038.34 156.94 238.4 95.64 1.12 - 2.015 
0.2 68.3 22429.85 155.06 235.54 94.49 2.086 - 1.877 
0.1 34.15 44060.2 154.58 234.82 94.2 4.098 - 1.843 
Tabuľka 4 Rýchlosti v jednotlivých prierezoch sacieho kanála, pomer prúdenia, prídavný 
odpor a Skutočný hmotnostný prietok  v závislosti na rýchlosti letu 
Ďalším vytvoreným prierezom bol prierez hrdla. Ako profil medzi prierezom hrdla 
a vstupným prierezom bola zvolená elipsa s hlavným polomerom 𝑏𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎 = 10,5𝑚𝑚 
a vedľajším polomerom 𝑎𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎 = 5,225𝑚𝑚. Pomer hlavného polomeru  a vedľajšieho 
polomeru elipsy je 
𝑏𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎
𝑎𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎
= 2,01. 
Potom bola zadefinovaná stredová čiara, určujúca tvar prvého a druhého záhybu kanála, 
s rovnakou krivosťou na oboch koncoch.  
Pre dokončenie kanála bolo potrebné zadefinovať ďalšie dva prierezy na rovinách 
kolmých k stredovej čiare. Veľkosť prierezov a ich poloha umiestnenia na stredovej čiare bola 
volené tak, aby difúzor plynule divergoval z plochy určenej prierezom hrdla do plochy určenej 
plochou AIP. Bolo zvolené Gerlachovo tvarovanie prierezov, kapitola 3.6.2, tak aby prúdenie 
v kanáli bolo čo najplynulejšie a nedochádzalo tvoreniu sekundárneho víru. Následne bolo 
v difúzore vytvorených šesť ďalších prierezov ktoré možno vidieť na Obrázok 46. Tieto plochy 
boli využité pri CFD analýze pre lepšiu kontrolu prúdenia.  
Zmeraním plôch jednotlivých prierezov je možné skontrolovať či sa plocha jednotlivých 
prierezov správne zväčšuje smerom od hrdla k ploche AIP. V grafe na Obrázok 47 je uvedený 
priebeh veľkostí plôch prierezu v závislosti na osovej vzdialenosti od vstupného otvoru. Zo 
začiatku plocha v kanále klesá až po hrdlo, následne by sa mala plynule zväčšovať až do 
najväčšieho miesta v mieste AIP. Avšak vyskytuje sa tu oblasť kde plocha opäť klesá čo nie je 
správne, a táto skutočnosť zapríčinila tvorbu víru a je zdrojom tlakových strát a distorzie. 
Na vonkajšiu kapotáž bol použitý profil NACA 1 – 60 – 145. Tento profil bol zvolený 
v snahe dosiahnuť čo najvyššie kritické Machovo číslo. Podľa [21] by mal takýto kryt 
dosahovať kritické Machvo číslo až 𝑀𝑘𝑟𝑖𝑡 = 0,865. 
Medzi vstupom a stenou trupu lietadla je dôležité vytvoriť klin ktorý odkláňa do strán 
medznú vrstvu. Je dôležité tento klin vytvoriť pokiaľ možno čo najostrejší aby odklon medznej 
vrstvy bol plynulí a nedochádzalo tak k jej zbrzdeniu a prípadnému nasatiu do sacieho otvoru. 
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To si vyžaduje pomerne veľkú dĺžku klina. Táto dĺžka bola umelo zväčšená pridaním tenkej 
platne v smere letu pred sací otvor. Na jej vrchnej strane začína špička klinu, tak aby mohol 
byť čo najdlhší. Tento návrhový detail je znázornený na Obrázok 48 a Obrázok 50. 
Trojpohľadová muška MODELu_2 so základnými rozmermi sacieho kanála je na Obrázok 49. 
 
 
Obrázok 46 Difúzor a prierezové plochy MODELu_3 
 
 
Obrázok 47 Kontrola difúzora MODELu_2 
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Obrázok 48 Detail vstupného otvoru s tenkou platňou a klinom odčleňujúcim medznú vrstvu 
 
 
Obrázok 49 MODEL_2 – muška 
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Obrázok 50 Celkový pohľad na MODEL_2 a detail vstupného otvoru 
Je treba dodať, že pri modelovaní vstupného prierezu a prierezu hrdla sa celkom 
nepodarilo dodržať veľkosť ich plôch tak ako boli zadefinované v kapitole 5.1.1. Avšak plochy 
prierezov sú väčšie a preto nebezpečenstvo nadzvukovej rýchlosti v hrdle je tým vylúčené. 
Konečná veľkosť vstupného prierezu a prierezu hrdla je teda: 
 Plocha vstupného otvoru 𝐴𝑐,𝑀𝑂𝐷𝐸𝐿_2 = 10760,79 𝑚𝑚
2 
 Plocha hrdla 𝐴𝑡,𝑀𝑂𝐷𝐸𝐿_2 = 8180,39𝑚𝑚
2 
 Pomer zúženia 𝐶. 𝑅.𝑀𝑂𝐷𝐸𝐿_2 = 1,315 
 
5.2 MODEL_3 
Návrh MODELu_3 prebiehal na základe skúseností získaných pri návrhu MODELu_2 
a čiastočnej CFD analýzy prúdenia, viac kapitola 6.1.2. Bolo zistené, že sa v kanáli tvorí 
výrazný sekundárny vír. Taktiež dochádzalo k vytvoreniu malého regiónu odtrhnutého prúdu 
vzduchu na tenkej doske oddeľovača medznej vrstvy z dôvodu zbrzdenia prúdu vzduchu medzi 
touto doskou a stenou trupu v interakcií s klinom odkláňajúcim medznú vrstvu. Z tohto dôvodu 
bolo rozhodnuté pozmeniť tvar vstupného otvoru, hlavne jeho horného okraja tak aby bol 
konkávny na rozdiel od MODELu_2 ktorého horný okraj je konvexný (časť kružnice so 
stredom ležiacim na ose trupu). Toto opatrenie malo zabezpečiť lepší odklon medznej vrstvy 
bez jej zbrzdenia a prípadného nasatia do vstupného otvoru. 
Pri tvorbe difúzora sacieho kanálu bol kladený väčší dôraz na plynulosť zmeny plochy 
prierezu. Stredová čiara kanálu bola zvolená s menšou krivosťou na jej začiatku pri vstupnom 
otvore a s väčšou krivosťou na konci pri ploche AIP. Zmena tvaru vstupného otvoru a menšia 
krivosť stredovej čiary pri vstupnom otvore zabezpečili to, že plocha klinu, s požadovaným 
dostatočne ostrým uhlom, odkláňajúceho medznú vrstvu a plocha kanálu sa nepretínali a preto 
nebolo nutné použiť tenkú dosku umožňujúcu predĺženie klina, tak ako to bolo použité 
u MODELu_2.   
Snahou bolo opäť vytvoriť prierezy vstupu a hrdla s veľkosťou ich plôch tak ako boli 
definované v kapitole 5.1.1. Za účelom zlepšiť vlastnosti sacieho kanálu pri nízkych 
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rýchlostiach bol použitý eliptický tvar vstupnej časti kanálu medzi vstupným prierezom 
a hrdlom tento krát s väčšími polomermi. Hlavný polomer elipsy 𝑏𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎 = 12,5𝑚𝑚 a vedľajší 
polomer 𝑎𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎 = 7,5𝑚𝑚.  Pomer hlavného polomeru  a vedľajšieho polomeru elipsy je 
𝑏𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎
𝑎𝑒𝑙𝑖𝑝𝑠𝑎
≅ 1,67. Takouto úpravou došlo k zväčšeniu vstupného prierezu, ktorá spolu so zmenou 
pomeru hlavného a vedľajšieho polomeru elipsy mali viesť k lepším vlastnostiam pri malých 
rýchlostiach. Výsledné hodnoty prierezu vstupného otvoru a hrdla a pomer zúženia sú: 
 Plocha vstupného otvoru 𝐴𝑐,𝑀𝑂𝐷𝐸𝐿_3 = 11204,16 𝑚𝑚
2 
 Plocha hrdla 𝐴𝑡,𝑀𝑂𝐷𝐸𝐿_3 = 8172,81𝑚𝑚
2 
 Pomer zúženia 𝐶. 𝑅.𝑀𝑂𝐷𝐸𝐿_3 = 1,371 
Na stredovej čiare boli vytvorené dve prierezy medzi prierezom hrdla a AIP vo vhodnej 
vzdialenosti a s vhodnou veľkosťou plochy prierezu s uplatnením Gerlachovho tvarovania. 
Pomocou týchto prierezov bol následne vytvorený difúzor sacieho kanálu. Ďalej bolo 
vytvorených deväť ďalších prierezov ako prieniky plôch kolmých na strelnicovú čiaru a plochy 
kanálu. Plochy kolmé na stredovú čiaru prechádzajú bodmi, ktoré sú od seba navzájom 
vzdialené 10% celkovej dĺžky stredovej čiary. Prierezové plochy slúžia jednak na 
skontrolovanie priebehu plôch difúzora (Obrázok 51) a neskôr pri CFD analýze pre lepšiu 
kontrolu prúdenia. Difúzor i s prierezovými plochami je zobrazený na Obrázok 52. 
Osová dĺžka kanála bola zväčšená na 800mm. Hrúbka medznej vrstvy bola spočítaná 
pre vzdialenosť vstupného otvoru od špice trupu 900mm. Pre rýchlosť M=0,2 vo výške 0m 
MŠA je hodnota hrúbky medznej vrstvy 𝛿𝑇,𝑀=0,2 = 15,7𝑚𝑚 a pre rýchlosť M=0,8 je hrúbka 
𝛿𝑇,𝑀=0,8 = 12,2𝑚𝑚. Veľkosť odsadenia vstupného otvoru od steny trupu bola určená ako 1,2 
násobok hrúbky medznej vrstvy pri rýchlosti M=0,2 a výške 0m MŠA. 
 
 
Obrázok 51 Kontrola difúzora MODELu_3 
Nárast čelnej plochy použitím NACA profilu u MODELu_2 je pomerne veľký a takto 
vzniknutý objem by mal význam iba v prípade, že by sa doň plánovalo umiestniť nejaké 
vybavenie. Preto bolo rozhodnuté použiť ako základný profil kapotáže časť elipsy s pomerne 
veľkým pomerom hlavného a vedľajšieho polomeru. Takto vznikla pomerne ostrá nábežná časť 
krytu avšak s menšou celkovou čelnou plochou. Pri analýze sacieho potrubia bude možné tak 
i čiastočne porovnať vhodnosť, či nevhodnosť eliptického profilu pre návrh kapoty. 
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Obrázok 52 Difúzor a prierezové plochy MODELu_3 
 
Obrázok 53 MODEL_3 – muška 
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Obrázok 54 Celkový pohľad na MODEL_3 a detail vstupného otvoru 
 
5.3 Úprava modelov pred tvorbou výpočtovej siete 
Pred samotným uložením geometrie vo formáte STEP  bolo upravené krídlo a chvostové 
plochy u oboch modelov rovnako. Originálny model mal krídlo i CHP s nekonečne tenkou 
nábežnou a odtokovou hranou. Bola prevedená úprava tak, že vznikol rádius medzi vrchnou 
a spodnou plochou krídla a CHP na nábežnej i odtokovej hrane. Pôdorysný tvar bol zachovaný. 
Táto úprava bola prevedená za účelom zjednodušenia tvorby výpočtovej siete. 
Taktiež bola vytvorená guľová plocha s priemerom 10x väčším ako najväčší rozmer 
lietadla. Poloha jej stredu sa nachádza na ose trupu 1300mm od špičky. Táto plocha bola 
využitý pri modelovaní siete a bola jej priradená okrajová podmienka pressure-far-field. 
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6 CFD analýza prúdenia sacím kanálom. 
6.1 MODEL_2 
6.1.1 Nastavenie výpočtu a výpočet 
Výpočtová sieť MODELU_2 bola vytvorená podobným spôsobom ako sieť modelu 
DLR-F6 validačnej úlohy, ktorej postup tvorby je uvedený v kapitole 4.3. Program fluent po 
načítaní siete s prizmatickými vrstvami hlásil chybu o negatívnych objemoch niektorých 
buniek. Tento problém nastal zrejme v dôsledku zložitej geometrie oddeľovača medznej vrstvy, 
ktorý obsahuje vnútorné na seba kolmé steny a pri raste prizmatických vrstiev zrejme tieto rástli 
do seba a tak vznikli bunky s negatívnym objemom. Napriek snahe sa tento problém 
s výpočtovou sieťou nepodarilo odstrániť a tak bolo rozhodnuté výpočet previesť so sieťou bez 
prizmatických vrstiev, u ktorej sa takýto problém nevyskytol. Výpočtová sieť obsahovala 
4 364 989 elementov. 
Nastavenie riešiča bolo obdobné tak ako nastavenie riešiča uvedená v kapitole 4.4. 
Avšak pri tomto riešení sa uplatnil Formulation – Explicit v porovnaní s Implicitným riešením 
použitým pri riešení validačnej úlohy. Ďalším rozdielom je to, že pribudla jedna okrajová 
podmienka a to Pressure – outlet ktorá v podstate simulovala odber vzduchu motorom. Plochu 
na ktorej bola uplatnená OP pressure – outlet je zobrazená na Obrázok 55.  
Snahou bolo previesť analýzu sacieho kanálu pri nulovej výške s redukovaným 
hmotnostným prietokom 𝑚𝑟̇ = 6800 𝑘𝑔 ∗ ℎ
−1 ≅ 1,889 𝑘𝑔 ∗ 𝑠−1 pri rýchlostiach M=0,8; 0,6; 
0,4 a 0,2. Pri rýchlosti M=0,8 mala tiež byť uskutočnená analýza s uhlom nábehu 𝛼 = 2°, 𝛼 =
−2° a uhlom vybočenia 𝛽 = 2° a 𝛽 = −2°. 
 
 
Obrázok 55 Okrajová podmienka pressure-outlet uplatnená na ploche modelu motora 
 Na začiatku výpočtu bola na  okrajovej podmienke pressure-far-field nastavené 
podmienky: tlak 101325 Pa, rýchlosť podľa výpočtového prípadu. MODEL_2 bol analyzovaný 
iba pre rýchlosti M=0,8 a 0,6 pretože už pri týchto rýchlostiach boli zistené nevhodné vlastnosti 
sacieho kanála a s ďalšou analýzou sa nepokračovalo. Teplota na podmienke pressure-far-field 
bola nastavená na 288,15K. Ďalej bol definovaný vektoru uhlu nábehu v závislosti na 
výpočtovom prípade. Tieto podmienky sa behom jedného výpočtového prípadu nemenili. 
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Na okrajovej podmienke pressure – outlet sa na začiatku výpočtu najskôr nastavil 
požadovaný redukovaný hmotnostný prietok 1,889 kg/s. Po skonvergovaní tohto nastavenia sa 
zmeral celkový priemerný tlak a celková priemerná teplota na ploche AIP a pomocou Rovnica 
36 bol dopočítaný hmotnostný prietok pre ďalší výpočet. Takýmto približovaním sa spravidla 
po dvoch až troch krokoch dospelo k hodnote hmotnostného prietoku ktorý sa len veľmi málo 
líšil od prietoku vypočítaného z priemerných hodnôt tlaku a teploty na AIP pre ďalší krok. 
Kritériom pre ukončenie výpočtu bolo ak sa prietok v nasledujúcom kroku odlišoval o menej 
ako 1%  hmotnostného prietoku v danom kroku. Na OP pressure – outlet bol ďalej nastavený 
tlak 101325 Pa a teplota 288,15 K. Hodnoty teploty a tlaku neboli počas výpočtu menené. 
Referenčné hodnoty boli nastavené nasledovne: plocha 0,856375m2 predstavuje 
pôdorysnú plochu krídla vrátane časti krídla v trupe lietadla, dĺžka 0,50375m ktorá predstavuje 
dĺžku strednej geometrickej tetivy krídla. Pre sledovanie výpočtu boli použité okrem monitorov 
hmotnostného prietoku i monitory súčiniteľa vztlaku, odporu a momentu. Pre monitor 
súčiniteľa momentu bola určená poloha bodu stredu momentu so súradnicami x=0m, y=0m, 
z=-1,1822m, tento bod predstavuje bod ¼ vzdialenosti od nábežnej hrane strednej geometrickej 
tetivy. (Počiatok súradnicovej sústavy je umiestnený v špičke trupu) 
Monitori na sledovanie hmotnostného prietoku boli zadefinované dva. Jeden bol na 
ploche AIP a druhý priamo na ploche s OP pressure – outlet odkiaľ bol odoberaný vzduch.  
Výpočet prebieha spočiatku s Courantovim číslom 0,1 a relaxačné faktory taktiež 
nastavené na hodnotu 0,1. V priebehu výpočtu bolo Courantove číslo zvyšované až na hodnotu 
2 a relaxačné faktory na hodnotu 0,3. Počas celého výpočtu bola hodnota Multigrid Levels 
nastavená na 4. 
 
Obrázok 56 Monitor hmotnostného prietoku na rovine AIP MODELu_2 pri rýchlosti M=0,8 
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Obrázok 57 Monitor hmotnostného prietoku na OK pressure - outlet MODELu_2 pre rýchlosť 
letu M=0,8 
 
Obrázok 58 Priebeh reziduí pri analýze MODELu_2 a rýchlosti M=0,8 
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Na Obrázok 56 a Obrázok 57 zobrazujúcich monitory hmotnostného prietoku sú dobre 
viditeľné  miesta kedy bol zmenený prietok na OP pressure – outlet pri približovaní sa 
k reálnemu hmotnostnému prietoku. Je vidieť, že posledná zmena prietoku je pomerne malá. 
Ďalšia zmena ktorá by mala nasledovať by bola ešte menšia a preto bol výpočet za tohto stavu 
považovaný za konečný. Obrázok 58 zobrazuje priebeh reziduí. Zobrazené priebehy monitorov 
hmotnostného prietoku a reziduí sú z výpočtu MODELu_2 pri rýchlosti M=0,8. 
Podobným postupom prebiehal aj výpočet pri rýchlosti M=0,6.  
 
6.1.2 Výsledky a zhodnotenie  
Obrázky znázorňujúce prúdenie v sacom kanáli MODELu_2, pri rýchlostiach M=0,8 
a 0,6, slúžiacich pre kvalitatívne hodnotenie vlastností navrhnutého riešenia možno nájsť v 
Príloha 2 – vizualizácia prúdenia MODELu_2. Tu je postupne zobrazené rozloženie celkového 
tlaku a rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine symetrie a jednotlivých prierezoch kanálu, 
prúdenie je znázornené pomocou trajektórií častíc a vektorov rýchlosti na rovine symetrie. 
Z rozboru vizualizácie prúdenia vyplýva, že pri oboch rýchlostiach sa tvorí sekundárne 
prúdenie na vnútornej strane prvej zákruty aj na vonkajšej strane druhej zákruty potrubia. Toto 
sekundárne prúdenie v podobe víru možno pozorovať na rozložení vektorov rýchlosti na rovine 
symetrie ale aj na zobrazení prúdenia pomocou trajektórií častíc. Takto vzniknuté vírivé 
prúdenie je nepriaznivé a je zdrojom tlakových strát a distorzie rozloženia celkového tlaku. Na 
rozložení vektorov rýchlosti je dobre parná malá oblasť odtrhnutého prúdu vzduchu na tenkej 
doske oddeľovača medznej vrstvy. Z rozloženia rýchlosti pri lete rýchlosťou M=0,8 je zrejmé, 
že došlo k prekročeniu rýchlosti zvuku na povrchu kapotáže napriek použitému profilu NACA 
1. serie. Maximálna rýchlosť na povrchu kapoty je približne M=1,12 a miesto kde sa táto 
rýchlosť vyskytuje je v „najvyššom“ mieste profilu kapoty. 
Pre kvantitatívne hodnotenie navrhnutého riešenia sacieho kanála boli vypočítané 
hodnoty účinnosti tlakovej premeny a distorzie na rovine AIP. Na rovine AIP  boli zmerané 
priemerné hodnoty celkového tlaku a jeho porovnaním s celkovým tlakom nerozrušeného 
prúdu vzduchu bola určená účinnosť tlakovej premeny (pressure recovery). Distorzia celkového 
tlaku 𝐷𝐶(60°) bola určená tak, že rovina AIP bola rozdelená na 6 kruhových výsečí 
s vrcholovým uhlom 60° s dôrazom umiestniť jednu z výsečí do najhoršej oblasti, teda do 
oblasti s najmenším priemerným tlakom. Rozdelenie plochy AIP bolo prevedené v programe 
Fluent pomocou funkcie „Iso-Clip“. Následne bola určená distorzia tlaku pomocou tejto 
priemernej hodnoty celkového tlaku výseče, priemernej hodnoty celkového tlaku 
a dynamického tlaku na rovine AIP podľa vzťahu Rovnica 23. Výsledné hodnoty účinnosti 
tlakovej premeny, percentuálnych tlakových strát, distorzie a dosiahnutého reálneho 
hmotnostného prietoku sú uvedené v Tabuľka 5. 
 
MODEL_2 
M 𝜂𝑝 
[−] 
∆𝑃 
[%] 
𝐷𝐶(60°) 
[−] 
?̇? 
[𝑘𝑔/𝑠] 
Cl 
[−] 
Cd 
[−] 
0,8 0,917 8,3 0,504972 2,493 0,059 0,034225 
0,6 0,9396 6,04 0,553688 2,187 0,031331 0,01891 
Tabuľka 5 Vyhodnotenie sacieho kanálu MODELu_2 
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6.2 MODEL_3 
6.2.1 Nastavenie výpočtu a výpočet 
Pri tvorbe výpočtovej siete MODELu_3 sa podarilo vytvoriť 16 prizmatických vrstiev 
zrejme vďaka tomu, že pri tvorbe modelu bolo použité zaoblenie hrán medzi klinom 
odkláňajúcim medznú vrstvu a stenou trupu a medzi klinom a kapotážou vstupu, kde sa 
u predchádzajúceho modelu predpokladal výskyt negatívnych objemov. V dôsledku použitia 
prizmatických vrstiev sa počet prvkov tvoriacich sieť oproti MODELu_2 výrazne navýšil. 
Výsledná sieť MODELu_3 sa skladá z 12 196 938 elementov. Vďaka jemnejšej sieti pri 
povrchu, tvorenou prizmatickými vrstvami možno lepšie simulovať prúdenie v oblasti medznej 
vrstvy a možno tak očakávať reálnejšie výsledky. 
Kontrola prúdenia sacím kanálom MODELu_3 bola prevedená pri ôsmich režimoch letu 
vždy v nulovej výške MŠA a s redukovaným hmotnostným prietokom 𝑚𝑟̇ = 6800 𝑘𝑔 ∗ ℎ
−1 ≅
1,889 𝑘𝑔 ∗ 𝑠−1: 
 let pri rýchlosti M=0,8 
 let pri rýchlosti M=0,8 a uhlu nábehu 2° 
 let pri rýchlosti M=0,8 a uhol nábehu a vybočenia 2° 
 let pri rýchlosti M=0,8 a uhol nábehu -2° 
 let pri rýchlosti M=0,8 uhol nábehu -2° a uhol vybočenia 2° 
 let pri rýchlosti M=0,6  
 let pri rýchlosti M=0,4  
 let pri rýchlosti M=0,2  
 nulová rýchlosť (M=0,01 – z výpočtových dôvodv ) 
Nastavenie riešiča bolo podobné ako nastavenie využité pri výpočte MODELu_2 
popísané v kapitole 6.1.16.1.1, s tým rozdielom že v tomto prípade sa z hľadiska menej 
problémovej konvergencie výpočtu uplatnila implicitná formulácia. Courantove číslo použité 
pri výpočte bolo v rozsahu 0,1 vždy pre prvých niekoľko sto iterácií a postupne bolo zvyšované 
na hodnotu 17. Konvergencia výpočtu prípadov s vysokou rýchlosťou letu (0,8 a 0,6) 
prebiehala bezproblémovo. Aby bolo možné presnejšie odhadnúť dobu kedy skutočne došlo 
k ustáleniu prúdenia v kanáli bol okrem monitorov prietoku na rovine AIP a na ploche s OP 
pressure-outlet vytvorený ďalší monitor na ploche internal_wall_3. Táto plocha sa nachádza za 
vstupnou plochou vo vzdialenosti 30% celkovej dĺžky stredovej čiary kanálu. 
U režimov s menšou rýchlosťou letu bola konvergencia komplikovanejšia a bolo treba 
voliť pozvoľnejšie zvyšovanie Courantovho čísla ktorého maximálna hodnota u výpočtového 
prípadu s rýchlosťou letu M=0,2 bola 6. Taktiež sa u týchto prípadov vyskytla oscilácia 
hmotnostného prietoku. U prípadu s rýchlosťou letu M=0,4 bola oscilácia prietoku meraného 
na ploche s OP pressure-outlet v rozsahu 2,015 až 2,005 kg/s. Táto situácia je znázornená na 
Obrázok 59. Taktiež sa vyskytla oscilácia hodnôt residuí , čo možno vidieť na Obrázok 60. 
Oscilácia prietoku bola tiež u prípadu s rýchlosťou letu M=0,2. Tu sa hodnota prietoku 
meraného na ploche s OP pressure-outlet pohybovala v rozsahu 1,87 až 1,88 kg/s. 
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Obrázok 59 Oscilácia hmotnostného prietoku meraného na ploche s OP pressure-outlet u 
prípadu s rýchlosťou letu M=0,4 
 
Obrázok 60 Oscilácia residuí u výpočtového prípadu s rýchlosťou M=0,4 
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6.2.2 Výsledky a zhodnotenie 
Obrázky znázorňujúce prúdenie v sacom kanáli MODELu_3 pri jednotlivých 
výpočtových režimoch, slúžiacich pre kvalitatívne zhodnotenie vlastností navrhnutého riešenia 
možno nájsť v Príloha 3 – vizualizácia prúdenia MODELu_3. 
Vo všetkých prípadoch možno pozorovať výrazné zlepšenie prúdenia v sacom kanáli, 
ktoré je bez vírenia vo všetkých prípadoch okrem režimu s rýchlosťou letu M=0,2 a M=0,01, 
kde sa však zhoršené vlastnosti očakávali vzhľadom k tomu že kanál je navrhovaný pre vyššiu 
rýchlosť letu (M=0,8). U prípadu M=0,2 je toto vírivé prúdenie sa nachádza na vonkajšej strane 
druhej zákruty a je dobre zviditeľnené na obrázku ukazujúcom rozloženie vektorov rýchlosti 
na rovine symetrie. U prípadu M=0,01 došlo k odtrhnutiu prúdu na pravej strane nábenej hrany 
sacieho otvoru čo má za následok veľké tlakové straty (7,45%) pri tomto režime. Pri vyšších 
rýchlostiach letu je značné zmenšenie rýchlosti prúdenia na vonkajšej strane druhej zákruty 
avšak bez významného vírivého prúdenia. Ďalšou oblasťou možného vylepšenia vlastností 
sacieho kanálu môže byť úprava tvaru vstupnej časti kanálu prípadne i zväčšenie prierezu hrdla. 
Pri rýchlosti M=0,6 je na malej oblasti v mieste vstupu prekročená rýchlosť zvuku. Toto 
prúdenie je o rýchlosti M=1,02. Pri nižších rýchlostiach letu je rýchlosť prúdenia na malých 
oblastiach hrdla taktiež vysoká s hodnotou okolo 0,97 Mach. Zväčšenie prierezu by malo viesť 
k zníženiu priemernej rýchlosti a tým aj špičky rýchlostí na poopisovaných malých oblastiach. 
Pri lete rýchlosťou M=0,8 vzniká na vonkajšej strane dolnej časti vstupného otvoru 
nadzvukové prúdenie. Hodnota rýchlosti je tu približne 1,29 Mach. Tak vysoká rýchlosť sa tu 
vyskytuje z toho dôvodu, že pomer prúdenia je u MODELu_3  pri tej to rýchlosti menší ako 
u MODELu_2 z dôvodu zväčšeného vstupného prierezu sacieho otvoru. Pri menšom pomere 
prúdenia dochádza k väčšiemu urýchľovaniu externého prúdu vzduchu obtekajúceho kryt 
vstupu vzduchu a z toho dôvodu je tu vyššia rýchlosť a tiež preto že použitý profil krytu teda 
elipsa je v porovnaní s NACA profilom prvej série použitým u MODELu_2 je ostrejší. Za 
účelom znížiť prípadne sa vyhnúť nadzvukovému prúdeniu na kapote kanálu by bolo vhodné 
zväčšiť pomer prúdenia čo najbližšie k hodnote 1. Zväčšiť pomer prúdenia je možné 
zmenšením vstupného prierezu sacieho otvoru. Na to aby sme dosiahli zmenšenie sacieho 
otvoru a zároveň zachovali veľkosť prierezu hrdla tak aby v ňom nedochádzalo 
k nadzvukovému prúdeniu treba zmenšiť pomer zúženia na vstupe. Tým by ale sacie 
ústrojenstvo strácal dobré vlastnosti pri malých rýchlostiach a bolo by nutné použiť pomocné 
vstupné otvory prípadne pevné sloty, ktoré by zabránili separácie prúdu vzduchu na ostrej 
nábežnej hrane vstupného otvoru. Po skúsenostiach s MODELom_2 bol práve na základe 
odporučenia pracovníkov PBS zväčšený pomer zúženia na vstupe a ako profil medzi vstupným 
otvorom a prierezom hrdla bola použitá elipsa s menším pomerom hlavného a vedľajšieho 
polomeru čo viedlo k zlepšeniu vlastností pri malých rýchlostiach no naopak k zhoršeniu 
vlastností pri rýchlostiach vysokých hlavne čo sa týka prekročenia rýchlosti zvuku hneď za 
vstupným otvorom externého prúdu vzduchu, na kapotáži. 
Taktiež bolo prevedené kvantitatívne zhodnotenie sacieho kanálu MODELu_3 podobne 
ako v predchádzajúcom prípade. V Tabuľka 6 sú uvedené dosiahnuté hodnoty účinnosti 
tlakovej premeny (pressure recovery), percentuálne tlakové straty vzhľadom k celkovému tlaku 
nerozrušeného prúdu vzduchu, hodnoty distorzie, dosiahnutého reálneho hmotnostného 
prietoku a súčiniteľov vztlaku a odporu pri jednotlivých skúmaných režimoch letu.  
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MODEL_3 
Výpočtový prípad 
𝜂𝑝 
[−] 
∆𝑃 
[%] 
𝐷𝐶(60°) 
[−] 
?̇? 
[𝑘𝑔/𝑠] 
Cl 
[−] 
Cd 
[−] 
𝑀 = 0,8 0,9661 3,39 0,3656 2,6377 0,071891 0,035054 
𝑀 = 0,8 
𝛼 = 2° 
0,9674 3,26 0,3437 2,6377 0,22899 0,04078 
𝑀 = 0,8 
𝛼 = 2° 
𝛽 = 2° 
0,9668 3,32 0,3474 2,6377 0,22846 0,041138 
𝑀 = 0,8 
𝛼 = −2° 
0,9643 3,57 0,3994 2,6377 -0,08794 0,038622 
𝑀 = 0,8 
𝛼 = −2° 
𝛽 = 2° 
0,9644 3,56 0,3893 2,6377 -0,087197 0,03895 
𝑀 = 0,6 0,9667 3,33 0,4021 2,2586 0,064625 0,032752 
𝑀 = 0,4 0,9664 3,36 0,4791 2,007 0,026576 0,013866 
𝑀 = 0,2 0,9582 4,18 0,4946 1,8726 0,0064 0,0023 
𝑀 = 0,01 0,9255 7,45 0,4549 1,73 - - 
Tabuľka 6 Vyhodnotenie sacieho kanálu MODELu_3 
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Záver 
Úvodné kapitoly prace sa venujú problematike prúdenia v sacom ústrojenstve 
a požiadavkám na ne kladeným. Snahou bolo získať prehlaď o používaných druhoch sacích 
otvorov a vplyv ich umiestnenia na lietadla z pohľadu účinnosti a tlakových strát. Je tu možné 
nájsť akýsi historický vývoj integrácie prúdových motorov do trupu lietadiel. Kedy sa najprv 
uprednostňovali sacie otvory umiestnená v nose trupu a neskôr sa prechádzalo na umiestnenie 
sacích otvorov po stranách trupu alebo v koreni krídla. V kapitole venovanej teórií sú uvedená 
vzťahy pre stlačiteľné prúdenie použité pri stanovení jednotlivých dôležitých prierezov sacieho 
potrubia. Sú tu uvedené i spôsoby tvarovania zakrivených difúzorov, tvarovania nábežnej časti 
vstupu a kapotáže ktoré je vhodné dodržať pre dosiahnutie čo najmenších tlakových strát 
a malej distorzie. 
Samotný návrh sacieho ústrojenstva prebehol pre integráciu malého prúdového motora 
do bezpilotného lietajúceho prostriedku. 3D geometriu modelu lietajúceho prostriedku poskytla 
PBS spolu s modelom vstupnej časti statoru motora (na základe žiadosti PBS 3D model statoru 
motora nie je súčasťou odovzdanej geometrie modelu vo formáte STEP/IGES). Umiestnenie 
motoru v modeli bolo definované a pri návrhu sacieho ústrojenstva nebolo možné jeho polohu 
meniť. Pri návrhu bolo zvolené použiť jeden sací otvor umiestnený v spodnej časti trupu. Takto 
umiestnený sací otvor je z hľadiska letových režimov ktoré sa môžu pri prevádzke vyskytnúť 
najvýhodnejší. Počas letu s kladným uhlom nábehu dochádza vďaka prítomnosti trupu nad 
vstupom k usmerneniu prúdu vzduchu čo má za následok menšie tlakové straty. Toto sa 
potvrdilo viď. Tabuľka 6 kde tlakové straty s nulovým uhlom nábehu pri rýchlosti M=0,8 sú 
3,39% a pri lete rovnakou rýchlosťou ale s uhlom nábehu 2° sú tlakové straty menšie 3,26%. 
Za účelom optimalizovaného návrhu prebehol jeden krok optimalizácie, pri ktorom sa 
na základe skúseností s návrhom a čiastočnou CFD analýzou MODELu_2 navrhol ďalší 
MODEL_3. Z porovnania tlakových strát a distorzie oboch modelov vidno že pri rýchlosti 
M=0,8 došlo k zníženiu tlakových strát o 59.16% (MODEL_2 tlakové straty ∆𝑃 = 8,3%, 
MODEL_3 tlakové straty ∆𝑃 = 3,39%) a k zníženiu distorzie o 27,5% (MODEL_2 distorzia 
𝐷𝐶(60°) = 0,505, MODEL_3 distorzia 𝐷𝐶(60°) = 0,366). Pri rýchlosti M=0,6 došlo 
k zníženiu tlakových strát o 44,87% (MODEL_2 tlakové straty ∆𝑃 = 6,04%, MODEL_3 
tlakové straty ∆𝑃 = 3,33%) a k zníženiu distorzie o 27,42% (MODEL_2 distorzia 𝐷𝐶(60°) =
0,554, MODEL_3 distorzia 𝐷𝐶(60°) = 0,4021). K vylepšeniu vlastností sacieho ústrojenstva 
MODELu_3 došlo hlavne vďaka dokonalejšiemu tvaru difúzora, kedy jeho prierezová plocha 
od hrdla smerom k rovine AIP rastie plynulejšie než v porovnaní s difúzorom MODELu_2 
(Obrázok 51 a Obrázok 47). 
Z výsledkov súčiniteľa odporu a rozloženia rýchlostí na rovine symetrie oboch modelov 
pri rýchlosti M=0,8 nie je možné s istotou povedať, že eliptický profil krytu je nevhodnejší 
v porovnaní s NACA krytom. K výraznému zvýšeniu rýchlosti tesne za nábežnou hranou 
vstupného otvoru externého prúdu došlo hlavne z dôvodu zväčšenia vstupného prierezu. Táto 
úprava viedla k zmenšeniu pomeru prúdenia, kedy je prierez nerozrušeného prúdu vzduchu 
vstupujúceho do sacieho otvoru menší než prierez vstupného otvoru. Prúd vzduchu , ktorý 
nevstupuje do sacieho otvoru ale je v tesnej blízkosti  prúdovej trubice vstupujúcej do sacieho 
ústrojenstva musí v mieste sacieho otvoru zvyšovať rýchlosť. Zväčšenie prierezu vstupného 
otvoru bolo prevedené za účelom dosiahnuť lepšie vlastnosti pri nízkych a nulovej rýchlosti. 
Za účelom prispôsobiť sacie ústrojenstvo pre nízke a vysoké rýchlosti letu by bolo jednoznačne 
vhodné vytvoriť pomocné sacia otvory alebo pevné sloty. Avšak takéto riešenie vzhľadom na 
konštrukčnú zložitosť, cenu a hmotnosť nie je vždy možné. 
Ďalším krokom pri zlepšovaní vlastností by bolo skrátenie kanálu tak aby bolo možné 
zmenšiť trecie straty na stenách difúzora a zároveň venovať modelovaniu difúzora ešte väčšiu 
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pozornosť v snahe urobiť prechod z malého prierezu hrdla na veľký prierez na rovine AIP ešte 
plynulejším so zachovaním Gerlachovho spôsobu tvarovania. Taktiež by bolo vhodnejšie zvoliť 
stredovú čiaru kanála tak aby prvá zákruta bola s menšou krivosťou a druhá zákruta s krivosťou 
väčšou. Práve prvá zákruta je najviac zodpovedná za tlakové straty sacieho kanála v tvare S (S-
duct). Tento ďalší krok však už z časových príčin nebol prevedený. Avšak možno 
predpokladať, že by sa pomocou spomenutých úprav dalo dosiahnuť i požiadaviek na 
maximálne tlakové straty a distorziu pri vysokých rýchlostiach vyplývajúce z doplnkového 
zadania [25]. Ak by sme chceli dosiahnuť rovnako malé maximálne tlakové straty i pri nízkych 
rýchlostiach, prípadne nulovej rýchlosti, vybavenie sacieho kanálu pomocnými otvormi alebo 
slotmi by sa stalo nevyhnutnosťou. 
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Softvérové a hardvérové prostriedky 
 
CFD analýza prevedená na Cluster: 
Hardvér: 
 Headnode: 
 2 x 4-jádrové procesory 
 48 GB RAM 
 550 GB systémový disk 
 11,5 TB datový disk (HW RAID) 
 CFD uzly: 
 uzly n01 - n29 
 2 x 6-jádrové procesory 
 48 GB RAM 
 500 GB systémový disk 
 FEM uzly: 
 uzly n30 - n32 
 2 6-jádrové procesory 
 140 GB RAM 
 2,4 TB systémový disk (HW RAID) 
Softvér: 
 Operačný systém: RHEL Server 6, Red Hat Enterprise Linux (RHEL)  
 CFD softvér: ANSYS Fluent 14.5 
 
 
Osobný notebook – návrh 3D modelu a spracovanie diplomovej práce: 
Hardvér: HP ProBook 4520s: 
 Procesor: Intel® Core™ i3 CPU 2,27GHz 
 RAM: 3GB 
Softvér: 
 OP: 32-bitový operačný systém Windows 7 Home Premium 
 3D modelár: CATIA P3 V5R21  
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Zoznam použitých skratiek a symbolov 
 
𝑎 [𝑚 ∗ 𝑠−1] Rýchlosť zvuku 
A [𝑚𝑚2] Plocha prierezu 
AIP Aerodynamic Interference Plane – Plocha reprezentujúca polohu motora 
PBS První brněnská strojírna Velká Bíteš, a. s. 
BLI Boundary Layer Ingestion – pohlcovanie veľkého množstva medznej vrstvi 
BWB Blended Wing Body – dopravné lietadlo budúcnosti 
𝐶𝑝𝑒 [−] Koeficient tlaku na výstupe z aerodynamickej trubice 
DSI 
Diverterless Supersonic Intake – nadzvuko vstupné ústrojenstvo bez oddeľovača 
medznej vrstvy 
𝐷𝑝𝑟𝑒 [𝑁] Prídavný odpor 
M [−] Pomer rýchlosti letu k rýchlosti zvuku – Machovo číslo 
𝑚𝑟 
[𝑘𝑔 ∗ ℎ−1] 
[𝑘𝑔 ∗ 𝑠−1] Hmotnostný prietok 
𝑚𝑟̇  
[𝑘𝑔 ∗ ℎ−1] 
[𝑘𝑔 ∗ 𝑠−1] Redukovaný hmotnostný prietok 
𝑃 [𝑃𝑎] Celkový tlak 
𝑝 [𝑃𝑎] Statický tlak 
𝑞 [𝑃𝑎] Dynamický tlak 
𝑟 [𝐽 ∗ 𝑘𝑔−1 ∗ 𝐾−1] Merná plynová konštanta vzduchu 
𝑇 [𝐾] Teplota (statická teplota) 
𝑇𝑡 [𝐾] Celková teplota 
𝑣 [𝑚2 ∗ 𝑠−1] Rýchlosť 
α [°] Uhol nábehu 
β [°] Uhol vybočenia 
2 ∗ α [°] Uhol divergencie stien potrubia 
ρ [𝑘𝑔 ∗ 𝑚−3] Hustota (statická hustota) 
ρ𝑡 [𝑘𝑔 ∗ 𝑚
−3] Celková hustota 
κ [−] Poisonova končtanta vzduchu 
μ 
[𝑃𝑎 ∗ 𝑠] 
[𝑁 ∗ 𝑠 ∗ 𝑚−2] 
[𝑘𝑔 ∗ 𝑚−1 ∗ 𝑠−1] 
Dynamická vidkozita 
ν [𝑚2 ∗ 𝑠−1] Kinematická viskozita 
Symboly použité v indexe 
c Miesta vstupuného prierezu 
f Miesto predstavujúce polohu motora (plochy AIP) 
e Miesto výstupného prierezu 
∞ Nerozrušený prúd vzduchu 
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Príloha 1 
Doplnění zadání diplomové práce s názvem 
„Optimalizovaný návrh sacího kanálu turbínového motoru“ 
 
Pro bezpilotní létající prostředek dle Obr. 1 a přiložené geometrie ve formátu stp 
navrhněte kanál sání turbínového motoru. Poloha motoru uvnitř trupu je definována vstupní 
částí, jejíž poloha nemůže být měněna. Konfigurace vstupního kanálu je libovolná (horní, 
spodní sání) včetně možnosti řešit pomocí NACA vstupů. V každém případě musí kanál 
splňovat níže uvedená kritéria pro podmínky: ISA SL, Ma = 0 a ISA SL+1000m, Ma = 0.8 a 
průtok vzduchu Mr = 6500 kg.h-1: 
- maximální tlaková ztráta: 3%  
- maximální distorze proudu na vstupu do kompresoru: DC60  ≥ -0.3  
Kritérium DC60 je vyjádřeno vztahem:
360
,
360
,
60
min,
60
AIPd
AIPcAIPc
p
pp
DC

  
kde:  
60
min,AIPcp  - celkový tlak vybraný jako minimální integrální hodnota ze všech 
segmentů roviny AIP (Aerodynamic Interface Plane) s vrcholovým 
úhlem 60° 
 
360
,AIPcp   - celkový tlak určený jako integrální hodnota z celé roviny AIP 
 
360
,AIPdp  - dynamický tlak určený jako integrální hodnota z celé roviny 
AIP 
 
 
Obr. 1: Geometrie létajícího prostředku 
 
Pro navržený kanál sání je požadován výpočet jednotlivých bodů jeho charakteristiky 
dle Tab. 1. 
 
Ma [-] Mr [kg.h
-1] 
0 3095 6360 6800 
0.4 - 6360 6800 
0.6 - 6360 6800 
0.8 - 6360 6800 
Tab. 1: Definice výpočetních bodů sacího kanálu  
 
kde:  Ma – Machovo číslo letu 
 Mr – redukovaný hmotnostní průtok vzduchu motorem 
Poznámka: kanálem sání protéká fyzikální (skutečný) hmotnostní průtok, 
jenž je možné vyjádřit ze vzorce:   
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15.288
101325
360
,
360
,
AIPc
AIPc
r
T
p
MM   
kde:  M  - fyzikální (skutečný) průtok vzduchu kanálem sání 
 
360
,AIPcp  - celkový tlak na rovině AIP 
360
,AIPcT  - celková teplota na rovině AIP 
Pro vybrané provozní režimy dle Tab. 2 provést analýzu kanálu sání s uvážením úhlů 
náběhu a vybočení: 
Ma 
[-] 
Mr 
[kg.h-1] 
i 
[°] 
Ψ 
[°] 
0.2 6360 +10 0 
0.8 6360 +2 ±2 
0.8 6360 -2 ±2 
Tab. 2: Výpočetní body s uvážením úhlů náběhu a vybočení 
 
Úhly i a Ψ jsou dle Obr. 2 definovány následovně: 
                    
Obr 2: Definice úhlů náběhu a vybočení 
 
 
Rozhraní mezi kanálem sání a vstupní částí motoru je dáno jeho přírubou. Vstupní část 
motoru je před náběžnými hranami lopatek oběžného kola kompresoru tvořena konfuzorní 
částí, na kterou pak navazuje vlastní meridián kompresoru. Výpočtovou analýzu kanálu sání se 
doporučuje provádět i s touto vstupní částí včetně části meridánu, jenž je součástí přiloženého 
3D modelu. 
 
 
 
První brněnská strojírna Velká Bíteš, a.s. 
30.10. 2015 
  
+𝛼
α -
α 
β 
β 
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Príloha 2 – vizualizácia prúdenia MODELu_2 
MODEL_2, M=0,8 
 
MODEL_2, M=0,8 obr.: 1 Rozloženie celkového tlaku na rovine symetrie 
 
MODEL_2, M=0,8 obr.: 2 Rozloženie celkového tlaku na jednotlivých prierezoch 
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MODEL_2, M=0,8 obr.: 3 Rozloženie celkového tlaku na ploche AIP 
 
 
MODEL_2, M=0,8 obr.: 4 Rozloženie rýchlostí v podobe Machovho čísla na ploche symetrie 
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MODEL_2, M=0,8 obr.: 5 Rozloženie rýchlostí v podobe Machovho čísla na jednotlivých 
prierezoch 
 
MODEL_2, M=0,8 obr.: 6 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine AIP 
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MODEL_2, M=0,8 obr.: 7 Znázornenie prúdenia v sacom potrubí pomocou trajektórií častíc 
 
 
MODEL_2, M=0,8 obr.: 8 Vektory rýchlosti na rovine symetrie 
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MODEL_2, M=0,8 obr.: 9 Detailný pohľad na vektor rýchlosti na vnútornej strane prvej 
zákruty roviny symetrie
 
MODEL_2, M=0,8 obr.: 10 Detailný pohľad rozloženia vektorov rýchlosti vmieste tenkej 
platne oddeľovača medznej vrstvy pred vstupom do sacieho kanálu 
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MODEL_2, M=0,8 obr.: 11 Rozloženie statického tlaku na povrchu v mieste vstupu 
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MODEL_2, M=0,6 
 
MODEL_2, M=0,6 obr.: 1 Rozloženie celkového tlaku na rovine symetrie 
 
MODEL_2, M=0,6 obr.: 2 Rozloženie celkového tlaku na jednotlivých prierezoch 
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MODEL_2, M=0,6 obr.: 3 Rozloženie celkového tlaku na rovine AIP 
 
MODEL_2, M=0,6 obr.: 4 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine symetrie 
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MODEL_2, M=0,6 obr.: 5 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na jednotlivých 
prierezoch 
 
MODEL_2, M=0,6 obr.: 6 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine AIP 
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MODEL_2, M=0,6 obr.: 7 Znázornenie prúdenia v potrubí pomocou trajektórií častíc 
 
MODEL_2, M=0,6 obr.: 8 Vektory rýchlostí na rovine symetrie 
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MODEL_2, M=0,6 obr.: 9 Detailný pohľad na vektor rýchlostí na vnútornej strane prvej 
zákruty roviny symetrie 
 
MODEL_2, M=0,6 obr.: 10 Detailný pohľad rozloženia vektorov rýchlosti v mieste tenkej 
platne oddeľovača medznej vrstvy pred vstupom do sacieho kanálu 
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Príloha 3 – vizualizácia prúdenia MODELu_3 
MODEL_3, M=0,8 
 
MODEL_3, M=0,8 obr.: 1 Rozloženie celkového tlaku na rovine symetrie 
 
MODEL_3, M=0,8 obr.: 2 Rozloženie celkového tlaku na jednotlivých prierezoch 
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MODEL_3, M=0,8 obr.: 3 Rozloženie celkového tlaku na rovine AIP 
 
MODEL_3, M=0,8 obr.: 4 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine symetrie 
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MODEL_3, M=0,8 obr.: 5 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine symetrie 
v mieste vstupu 
 
MODEL_3, M=0,8 obr.: 6 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine symetrie 
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MODEL_3, M=0,8 obr.: 7 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine AIP 
 
MODEL_3, M=0,8 obr.: 8 Znázornenie prúdenia pomocou trajektórií častíc 
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MODEL_3, M=0,8 obr.: 9 Znázornenie prúdenia pomocou trajektórií častíc 
 
MODEL_3, M=0,8 obr.: 10 Rozloženie vektorov rýchlosti na vonkajšej strane druhej zákruty 
roviny symetrie – nie je viditeľný výrazný vír, iba zbrzdený prúd 
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MODEL_3, M=0,8 obr.: 11 Rozloženie statického tlaku na povrchu lietadla 
 
MODEL_3, M=0,8 obr.: 12 Rozloženie statického tlaku na povrchu v mieste vstupu 
 
Príloha k diplomovej práci: Optimalizovaný návrh sacieho kanála     | Michal Kubo 
 
- 20 - 
 
MODEL_3, M=0,8, alfa=2 
 
MODEL_3, M=0,8, alfa=2 obr.: 1 Rozloženie celkového tlaku na rovine symetrie 
 
MODEL_3, M=0,8, alfa=2 obr.: 2 Rozloženie celkového tlaku na jednotlivých prierezoch 
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MODEL_3, M=0,8, alfa=2 obr.: 3 Rozloženie celkového tlaku na rovine AIP 
 
MODEL_3, M=0,8, alfa=2 obr.: 4 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla na rovine 
symetrie 
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MODEL_3, M=0,8, alfa=2 obr.: 5 Rozloženie rýchlosti v podobe machovho čísla v mieste 
vstupu 
 
MODEL_3, M=0,8, alfa=2 obr.: 6 Rozloženie rýchlosti v podobe Machovho čísla v 
jednotlivých prierezoch 
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